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НАУЧНОЕ НАСЛЕДИЕ АКАДЕМИКА РАН  
ТИМУРА МАГОМЕТОВИЧА ЭНЕЕВА

К 100-ЛЕТИЮ СО ДНЯ РОЖДЕНИЯ 

23-го сентября 2024 г. исполняется 100 лет со дня рождения академика 
РАН Тимура Магометовича Энеева (1924–2019) — выдающегося совет-
ского и российского механика и математика. Ему принадлежат осново-
полагающие научные исследования в области динамики космического 
полета, фундаментальные труды по теории движения ракет, астроди-
намике, прикладной небесной механике, астрофизике и космогонии, 
разработке математических методов для анализа генетического кода в 
биологии. Будучи неизменным сотрудником отдела «Механика косми-
ческого полета и управление движением» Института прикладной ма-
тематики им. М.В. Келдыша РАН, Т.М. Энеев выполнял пионерские 
работы по теоретическому обоснованию возможности полетов первых 
искусственных спутников Земли и советских космических аппаратов к 
Луне, Венере и Марсу и их баллистико-навигационному обеспечению. 
Исследования Т.М. Энеева были связаны с проблемами оптимального 

управления движением ракет и космических аппаратов, с проблемами астрофизики, космого-
нии и биоматематики. Его научные достижения заложили прочный фундамент для успешного 
развития отечественной астродинамики, науки о происхождении планетных систем и галакти-
ческих аномалий, структуре генетического кода. Созданные им совместно с Д.Е. Охоцимским 
фундаментальные результаты в теории оптимального управления послужили прочной основой 
для обеспечения устойчивой работы прямых методов оптимизации. 

Начало творческой деятельности Т.М. Энеева 
пришлось на 40-е годы XX в. В то время работы 
по созданию ракетной техники велись как в Гер-
мании, так и в СССР, в США и в других техни-
чески развитых странах. Однако группа герман-
ских ученых во главе с конструктором Вернером 
фон Брауном, членом НСДАП с 1937 г., активно 
использовавшая наработки американского фи-
зика-ракетчика Роберта Годдарда, заняли в этом 
деле лидирующие позиции. Германия вместе с 
Японией была в начале сороковых годов в состо-
янии войны с СССР, Великобританией и США. 
В результате деятельности группы фон Брауна 
она получила на вооружение крылатую ракету 
ФАУ-1, впервые запущенную в 1944 г. в сторону 
Лондона, а затем и баллистическую ракету ФАУ-
2, совершившую впервые в мире в 1944 г. субор-
битальный полет на высоте 188 км. Начиная с 
1944 г., эти ракеты регулярно бомбили Лондон, 
нанося ему значительный ущерб. Дальнейшее 
интенсивное развитие новой ракетной техники 
тормозилось необходимостью исследования со-
вершенно новых задач оптимального управления 

движением. Для решения таких задач в то время 
не хватало теоретической базы.

Параллельно в Германии и США велись ин-
тенсивные работы по созданию атомной бомбы. 
В этой гонке не на жизнь, а на смерть, ученые 
США во главе Робертом Оппенгеймером вырва-
лись на лидирующие позиции. После полной и 
безоговорочной капитуляции Германии в мае 
1945  г. война с Японией формально еще про-
должалась. Чтобы завершить войну с Японией и 
отомстить за поражение в гавани Перл-Харбор, 
американцы сбросили на японские города Хиро-
симу и Нагасаки в августе 1945 г. атомные бом-
бы, продемонстрировав миру, что США един-
ственная страна, обладающая новым сверхмощ-
ным супероружием. В СССР во время войны не 
было достаточных ресурсов для интенсивной 
разработки атомной бомбы, хотя соответствую-
щие теоретические исследования неспешно про-
водились. В стране, как и во всем мире, в услови-
ях войны интенсивно развивалась авиация. Од-
нако был все же сохранен определенный задел в 
ракетостроении, основанный на работах Группы 
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изучения реактивного движения (ГИРД), в ре-
зультате развития которого были созданы знаме-
нитые минометы «Катюша». Для безопасности 
страны требовалось в кратчайшие сроки в усло-
виях послевоенной разрухи создать необходимые 
средства противодействия возможной военной 
агрессии со стороны США. Т.М. Энеев занял до-
стойное место в плеяде выдающихся советских 
ученых, обеспечивших создание ракетно-ядер-
ного щита СССР. Его творческий путь был тес-
но связан с неотложными научными проблема-
ми, от решения которых зависела судьба страны. 

Учеба и работа в МИАН им. В.А.  Стеклова
Тимур Магометович Энеев родился 23 сен-

тября 1924 года в городе Грозный. Еще в школе 
Тимур, познакомившись с работами К.Э. Циол-
ковского, увлекся астрономией, идеей полета в 
космос. После начала Великой Отечественной 
войны, семью отправили в эвакуацию в Астра-
хань. Тимур пошел работать на военный завод. 
Там, в результате несчастного случая на произ-
водстве, Тимур потерял правую руку. Однако он 
не сдался и, несмотря на то, что теперь ему надо 
было начинать все сначала, вернулся к полно-
ценной жизни. 

В 1941 г., после начала Великой Отечествен-
ной войны, механико-математический факуль-
тет Московского государственного университе-
та имени М.В. Ломоносова временно закрыли. 
Полноценные занятия в Университете возобно-
вились в Москве весной 1943 г. Тогда же в пер-
вом наборе после эвакуации Т.М. Энеев и по-
ступил на механико-математический факультет 
МГУ. В те годы на механико-математическом 
факультете профессор Аркадий Александрович 
Космодемьянский читал спецкурс и вел семинар 
«Динамика точки переменной массы». В 1941 г. 
он выполнил ряд блестящих научных работ, свя-
занных с теорией движения пороховых ракет, 
которая была успешно применена при создании 
снарядов знаменитых «Катюш». А.А. Космоде-
мьянский преподавал с большой увлеченностью 
и энтузиазмом. Это привлекало студентов. За-
нятия были почти целиком посвящены полетам 
в космос. Космические полеты тогда, после во-
йны, казались очень далекой перспективой, и 
лишь некоторые ученые в СССР мечтали о них и 
вели теоретические исследования в этом направ-
лении. Тимур увлекся вопросами оптимизации 
движения ракет. Он стал участвовать в работе се-
минара Космодемьянского и познакомился там 
с будущим академиком РАН Д.Е. Охоцимским, 
с которым работал и дружил впоследствии всю 
жизнь. Энеев выбрал А.А.  Космодемьянского 

своим научным руководителем, и, уже будучи 
студентом 3 курса, выполнил свою первую се-
рьезную научную работу по выбору оптималь-
ного управления дальней ракетой, летящей в 
плоскопараллельном поле силы тяжести. Соот-
ветствующая статья была опубликована в закры-
том журнале Комитета по организации работ в 
области реактивной ракетной техники при Сове-
те Министров СССР.

В 1948 г. Тимур Магометович окончил МГУ 
по специальности «механика», защитил диплом-
ную работу на тему «Программное управление 
ракеты в атмосфере» и поступил в аспирантуру 
Научно-исследовательского института механики 
МГУ, где его научным руководителем стал ака-
демик М.В. Келдыш. В это же время Т.М. Энеев 
был принят на работу научным сотрудником-со-
вместителем в МИАН в отдел М.В. Келдыша. В 
1946 г. М.В. Келдыша подключили к разработке 
теории атомного вооружения и созданию средств 
его доставки. Прекрасно выполненные студен-
ческие работы Т.М. Энеева очень подходили к 
данной проблематике.

Будучи аспирантом, он вместе с Всеволодом 
Александровичем Егоровым в 1950  г. органи-
зовал в дополнение к семинару А.А. Космоде-
мьянского на Мехмате МГУ студенческий кру-
жок по космонавтике, который позднее стал фа-
культетским спецсеминаром под руководством 
В.А. Егорова.

В 1949 г. в 170 км от Семипалатинска физи-
ки-ядерщики успешно испытали первую в СССР 
атомную бомбу РДС-1. Строго говоря, это было 
ядерно-взрывное устройство, ядерный заряд, но 
скорое появление полноценной атомной бомбы 
в СССР было уже вполне реальным. Надо было 
срочно позаботиться о средствах его доставки. 
По поручению М.В. Келдыша Д.Е. Охоцимским 
в отделе механики МИАН была организована 
группа ученых, состоявшая из участников семи-
нара А.А. Космодемьянского — энтузиастов ра-
кетного движения — Т.М. Энеева, С.С. Камыни-
на, В.А. Егорова, В.А. Сарычева. Группа вплот-
ную занялась теоретическими и прикладными 
исследованиями динамики и оптимизации поле-
та составных крылатых ракет, вопросами управ-
ления, идентификации траекторий полета, те-
плозащиты и оптимальной компоновки.

В аспирантуре Т.М. Энеев продолжил тему 
своих первых работ и развил их для случая цен-
трального поля тяготения. В 1951 г., после окон-
чания аспирантуры Т.М. Энеев был принят на 
постоянную работу младшим научным сотруд-
ником в Отдел механики МИАН СССР, где в 
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группе Д.Е. Охоцимского он продолжил зани-
маться задачами, связанными с разработкой 
крылатых и баллистических ракет. В 1952 г. Ти-
мур Магометович защитил кандидатскую дис-
сертацию по физико-математическим наукам 
на тему «Оптимальная программа полета балли-
стической ракеты». В этот период ему вместе с 
Д.Е. Охоцимским удалось на основе формализ-
ма множителей Лагранжа получить регулярный 
метод вычисления первой вариации функцио-
нала для вырожденных и невырожденных задач 
оптимального управления, на многие годы пред-
восхитивший появление знаменитого принципа 
максимума Л.С. Понтрягина.

Расчеты показали, что дальность полета кры-
латых ракет недостаточна для обеспечения гло-
бальной обороны страны. Нужны были балли-
стические ракеты с радиусом действия не менее 

8000 км. В ОКБ-1, которым руководил С.П. Ко-
ролев, рассматривались разные компоновки та-
ких ракет. С.П. Королев обратился к М.В.°Кел-
дышу с просьбой найти наилучшую конструк-
цию. Группа Д.Е. Охоцимского начала с анализа 
пакета жесткосоединенных одинаковых ракет с 
переливом или без перелива топлива в централь-
ную ракету, предложенного М.К.  Тихонраво-
вым. Михаил Клавдиевич был большим энтузи-
астом полетов в космос. Он ранее активно ра-
ботал в ГИРД, участвовал разработке «Катюш», 
был одним из создателей первых в СССР жид-
костных ракетных двигателей. В то время он ра-
ботал заместителем начальника НИИ-4 при Ми-
нистерстве вооруженных сил СССР, который с 
1946 г занимался научно-исследовательскими и 
экспериментальными работами по проблемам 
реактивного вооружения. После тщательного 
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Рис. 1. Советские космические корабли на основе ракеты Р-7.



	 КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

Ю. Ф. ГОЛУБЕВ394

изучения различных вариантов компоновки па-
кета ракет группой Охоцимского, куда входил 
Т.М. Энеев, была предложена и рассчитана дру-
гая схема — с боковыми ракетами меньших раз-
меров и меньшего запаса топлива. Именно эту 
схему Королев и его сотрудники сочли наиболее 
перспективной и на ее в основе была создана из-
вестная ракета Р-7, которая показала свою вы-
сокую надежность. Впоследствии различные ее 
модификации широко применялись не только 
для обороны страны, но и для первых полетов в 
космос (рис. 1). 

В то время электронно-вычислительная тех-
ника еще только зарождалась. Первый опытный 
образец ЭВМ был разработан под руководством 
Сергея Алексеевича Лебедева в 1948 г. Это была 
малая электронно-счетная машина, она зани-
мала площадь 60 м2 и обладала быстродействи-
ем 50 оп/c. Затем Баши́р Исканда́рович Раме́ев 
в 1951 г. предложил разработанную им и его со-
трудниками машину М-1. Она была поменьше, 
выполняла 20 оп/с и занимала площадь 22 м2. 
Наконец, 1953 г. под руководством Юрия Яков-
левича Базилевского была создана ЭВМ «Стре-
ла», которая стала в СССР первой серийной вы-
числительной машиной. Она занимала площадь 
300 м2, выполняла 2000 оп/c, имела 2048 ячеек 
памяти по 43 бита на электронно-лучевых труб-
ках. Первая машина «Стрела-1» была поставле-
на в Отделение прикладной математики (ОПМ) 
МИАН СССР в 1953 г., а «Стрела-7» была по-
ставлена в НИИ-4 только в 1956 г. Заметим, что 
по состоянию на 1953 г. вычислительная техника 
в СССР и США была приблизительно на одном 
уровне. Таким образом, в начале 40-х годов XX в. 
еще не было ЭВМ, и все необходимые научные 
расчеты выполнялись вручную на арифмометрах 
«Мерседес». 

Космические полеты
В 1953 г. с целью увеличения объема теоре-

тических исследований по ракетно-ядерной те-
матике решением Правительства СССР, как 
отдельный институт, было создано Отделение 
прикладной математики МИАН СССР. Его воз-
главил академик М.В. Келдыш. Новый Инсти-
тут объединил выдающихся советских ученых в 
области математической физики и прикладной 
математики — А.Н. Тихонова, Я.Б. Зельдовича, 
И.М. Гельфанда, А.А. Самарского, С.В. Яблон-
ского и К.И.  Бабенко. Их коллегами были 
А.Н. Мямлин — один из создателей ЭВМ «Стре-
ла-1» и М.Р. Шура-Бура — один из авторов пер-
вого советского учебника по программирова-
нию. Группа Охоцимского перешла в ОПМ в 

составе: Т.М. Энеев, В.А. Егоров, В.А. Сарычев 
и образовала знаменитый отдел № 5. Впослед-
ствии Д.Е. Охоцимским были приглашены на ра-
боту В.В. Белецкий, А.К. Платонов, М.Л. Лидов, 
Р.К. Казакова и Э.Л. Аким. Вместе с сотрудни-
ками, перешедшими из МИАН, они составили 
научную основу коллектива. Попасть в отдел на 
работу можно было только после очень строгого 
отбора, учитывавшего мнения всех сотрудников 
отдела. Т.М. Энееву была предложена должность 
старшего научного сотрудника, и он продолжил 
работать в тесном контакте с Д.Е. Охоцимским. 
По мере растущего объема работ увеличивалась 
численность отдела № 5, именовавшегося «Ме-
ханика космического полета и управление дви-
жением». Тимур Магометович вскоре был пере-
веден на должность заведующего сектором. В его 
секторе в разное время работали В.В. Белецкий, 
В.А. Егоров, Г.Б. Ефимов, Н.Н. Козлов, Р.З. Ах-
метшин, С.И. Ипатов. Вместе с другими сотруд-
никами Т.М. Энеев продолжил работу по выбо-
ру оптимальных конструктивных схем составных 
ракет с межконтинентальной дальностью поле-
та, расчетам траекторий и определению факти-
ческих параметров полета посредством обработ-
ки траекторных измерений с наземных измери-
тельных пунктов. Одновременно Т.М. Энеев и 
Д.Е.  Охоцимский на перспективу занимались 
также анализом оптимальных траекторий выве-
дения первого искусственного спутника Земли 
(ИСЗ). Применение самой мощной в СССР по 
тем временам ЭВМ позволило существенно рас-
ширить круг решаемых задач.

Постановление Правительства СССР о раз-
работке двухступенчатой межконтинентальной 
ракеты Р-7 вышло 20 мая 1954 г. После созда-
ния баллистической ракеты запуск первого ИСЗ 
становился вполне реализуемым. М.В. Келдыш, 
С.П. Королев и М.К. Тихонравов с энтузиазмом 
продвигали эту идею, несмотря на недопонима-
ние, а иногда и открытое противодействие со 
стороны представителей военно-промышленно-
го комплекса СССР. В нем господствовало мне-
ние, что практической пользы от искусственных 
спутников Земли не будет. Королев направил 
26  мая 1954  г. министру оборонной промыш-
ленности Д.Ф. Устинову докладную записку о 
возможности и целесообразности вывода ИСЗ 
на орбиту на базе ракеты Р-7. М.В. Келдыш и 
М.К. Тихонравов подготовили научно-техниче-
ское обоснование по этому вопросу. Ранее, в се-
редине февраля 1954 г., Мстислав Всеволодович 
провел в ОПМ историческое совещание, посвя-
щенное запуску первого искусственного спутни-
ка Земли и его оснащению научной аппаратурой. 
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На совещание были приглашены С.П. Королев, 
П.Л.  Капица и некоторые другие заинтересо-
ванные ведущие ученые страны. На нем присут-
ствовали также молодые специалисты институ-
та Д.Е. Охоцимский, Т.М. Энеев, В.А. Егоров, 
В.А. Сарычев. Из НИИ-4 пригласили М.К. Ти-
хонравова, Г.Ю. Максимова и И.М. Яцунского. 
Обсуждались вопросы, связанные с постановкой 
научных экспериментов в космосе и проблемой 
стабилизации спутника в связи с его конструк-
тивными особенностями. 

20 ноября 1954 г. эскизный проект первого 
ИСЗ был одобрен Советом министров СССР. 
К  этому времени сложность оптимального 
управления ракетой при выведении ИСЗ на ор-
биту уже была преодолена. Д.Е. Охоцимский и 
Т.М. Энеев разработали уникальную методику 
расчета оптимального управления составной ра-
кетой в неоднородной атмосфере с учетом не-
однородности поля тяготения Земли. Им уда-
лось это сделать с помощью ранее предложен-
ного ими нового мощного регулярного метода 
оптимизации, основанного на обобщении ме-
тода множителей Лагранжа. Метод Охоцимско-
го – Энеева направлен на вычисление первой 
вариации функционала и потому имеет замет-
ные численные преимущества, как основа для 
построения прямых методов оптимизации, по 
сравнению с принципом максимума Понтряги-
на. Полученные в этой работе формулы для рас-
чета управления широко применяются в теории 
и практике современного ракетостроения.

Тогда же Тимур Магометович совместно с 
Д.Е. Охоцимским и Г.П. Таратыновой выполнил 

расчет времени существования ИСЗ на орбите с 
учетом действия на него сопротивления атмос-
феры Земли. Решение этой задачи пытались ана-
литически найти многие исследователи в пред-
положении экспоненциальной зависимости 
плотности атмосферы от высоты. Но на самом 
деле эта зависимость является куда более слож-
ной. Энеевым, Охоцимским и Таратыновой ре-
шение было представлено в виде диаграммы 
(рис. 2), где по оси абсцисс откладывается апо-
гей, по оси ординат — перигей орбиты спутни-
ка, а параметр n пропорционален числу витков 
орбиты. Зная коэффициент пропорционально-
сти, можно быстро узнать время существования 
спутника. Диаграмма оказалась очень ценной 
для проектных расчетов.

Первый в мире искусственный спутник Земли 
был выведен на орбиту 4 октября 1957 г. раке-
той-носителем Р-7. Запуск первого ИСЗ вызвал 
бурную реакцию во всем мире. Конечно, было 
большое число желающих наблюдать за ним. Для 
этого нужны были хотя бы грубые, но быстрые 
целеуказания. Однако выяснилось, что, основы-
ваясь на существующих методах расчета и имею-
щихся измерениях радиолокационных станций 
СССР, надежно определить орбиту и сделать 
прогноз движения спутника, не получится. Тогда 
решили объединить данные наблюдений астро-
номов-любителей со всего мира, обработкой 
информации занимался НИИ-4. ЭВМ  «Стре-
ла-7» появилась в НИИ-4 только за год до со-
бытия, на ее освоение нужно было время. Соот-
ветствующие численные методы еще предстоя-
ло разработать. Поэтому обработку стекавшейся 

Рис. 2. К определению времени существования спутника.
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информации производили с помощью подруч-
ных средств и предложенного П.Е. Эльясбер-
гом остроумного метода. Интерес к наблюде-
нию за Спутником-1 был настолько огромен, а 
всяческих измерений так много, что команда 
П.Е. Эльясберга с трудом справлялась с объе-
мом ручных вычислений. Видя это, М.В. Кел-
дыш предложил Д.Е. Охоцимскому автоматизи-
ровать обработку траекторных измерений спут-
ника с помощью ЭВМ «Стрела-1». Тогда никто 
не знал, как это сделать. Дмитрий Евгеньевич 
сформировал для реализации этой объемной за-
дачи усиленную группу в составе Т.М. Энеева, 
А.К. Платонова, Р.К. Казаковой, Э.Л. Акима. 
Идейным руководителем работ был Т.М. Энеев. 
Он предложил изящный, оригинальный и эф-
фективный метод адаптации принципа Гаусса 
максимального правдоподобия к современным 
радиолокационным измерительным средствам. 
В связи с огромными по объему массивами изме-
ренных разнородных величин и большим числом 
определяемых параметров орбиты, разработчики 
встретились с немалыми трудностями, связан-
ными с организацией вычислений. Преодолевая 
эти проблемы, они существенно развили методы 
применения ЭВМ для обработки больших мас-
сивов данных, которые тогда во всем мире были 
еще в зачаточном состоянии. 

Успешный запуск первого спутника дока-
зал надежность ракеты-носителя. На государ-
ственном уровне была признана необходимость 
создания долгосрочной космической програм-
мы СССР, работу над теоретической пробле-
матикой возглавил М.В. Келдыш. Сотрудники 
Д.Е. Охоцимского готовили баллистико-нави-
гационное обоснование программы и вместе с 
НИИ-4 выполняли баллистико-навигационное 
сопровождение полетов, анализировали бли-
жайшие и отдаленные перспективы космиче-
ских полетов. Требовалось выяснить, как мож-
но для этого использовать уже имеющиеся тех-
нические средства. В частности, возможно ли 
осуществить полеты к Венере или Марсу с тер-
ритории СССР с помощью трехступенчатой ра-
кеты «Восток» с приемлемым полезным грузом. 
Д.Е. Охоцимский, Т.М. Энеев и В.Г. Ершов рас-
смотрели большое число вариантов прямого за-
пуска ракеты с территории страны и установили, 
что все они не годятся из-за малой допустимой 
полезной нагрузки. Тогда Тимур Магометович 
сделал неожиданное революционное предложе-
ние — не осуществлять прямой запуск с Земли, а 
сначала вывести аппарат на промежуточную ор-
биту ИСЗ, и уже с нее начинать требуемый кос-
мический полет. Это был знаменитый вариант 

«Звездочка», который теперь повсеместно при-
меняют как российские, так и зарубежные кон-
структоры. Расчеты показали, что этот вариант 
запуска увеличивает возможную массу полезной 
нагрузки на 500 кг и решает проблему дальних 
космических полетов. Для осуществления вари-
анта «Звездочка» необходимо было лишь доба-
вить четвертую ступень ракеты, выводящей ап-
парат на предварительную орбиту ИСЗ. 

Таким образом, было доказано, что уже суще-
ствующая ракета «Восток» подходит для полетов 
в дальний космос. В 1959 г. Т.М. Энееву по сово-
купности работ была присуждена ученая степень 
доктора физико-математических наук. В каче-
стве оппонента выступил С.П. Королев.

После первых удачных полетов советских 
космических аппаратов (КА) запуск космонав-
та на околоземную орбиту представлялся впол-
не реализуемым. Проблема состояла в том, что-
бы космонавт безопасно вернулся на Землю. На 
участке спуска с орбиты могли возникать боль-
шие перегрузки. За бортом космического ап-
парата температура достигала несколько тысяч 
градусов Цельсия. Необходима была надежная 
теплозащита. Короткая траектория спуска гро-
зила космонавту гибелью от перегрузки, длин-
ная — тем, что тепловая волна может его сжечь. 
Т.М.  Энеев и его коллеги сделали подробные 
расчеты и таки нашли семейство траекторий, 
обеспечивавших безопасный спуск в атмосфере, 
а также доказали возможность применения для 
этой цели теплозащиты для крылатых ракет. До-
рога для человека в космос была открыта. Полет 
Ю.А. Гагарина, состоявшийся 12 апреля 1961 г., 
прошел благополучно. Американцы также раз-
рабатывали проект запуска человека в космос с 
безопасным возвращением на Землю, но, поте-
ряв первенство в этом вопросе, сконцентриро-
вались на проблеме полета экипажа космонав-
тов на Луну. В мае 1961 г. президент США Джон 
Кеннеди объявил о начале грандиозной амери-
канской лунной программы. Для возможности 
реализации этого космического проекта необхо-
димо было иметь достоверную математическую 
модель поля тяготения Луны.

В СССР была в 1961 г. утверждена аналогич-
ная Лунная программа. Основная сложность 
для отечественной лунной программы состояла 
в том, что в Советском Союзе на тот момент не 
было сверхтяжелой ракеты-носителя для выво-
да корабля на нужную орбиту. Ее должны были 
разработать либо в ОКБ-52, которое возглавлял 
В.Н. Челомей, на базе создававшейся там пер-
спективной мощной ракеты «Протон», либо в 
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ОКБ-1, где под руководством С.П. Королева го-
товили к старту тяжелую ракету Н-1 с тридцатью 
торцевыми двигателями. 

В то же время, страна реализовывала другие 
космические проекты. В 1962 г. при помощи ра-
кеты-носителя «Молния» семейства Р-7 была за-
пущена межпланетная станция «Марс-1» (рис. 3). 
Все сотрудники отдела Охоцимского, включая 
Т.М. Энеева и Э.Л. Акима, занимались балли-
стико-навигационным сопровождением полета. 
Это была настолько трудоемкая, авральная рабо-
та, что тогда впервые задумались о создании вы-
сокоавтоматизированного баллистического цен-
тра Института. И здесь не обошлось без участия 
Т.М. Энеева, как научного лидера группы обра-
ботки траекторных измерений.

Для реализации Советской лунной програм-
мы нам, как и американцам, была нужна очень 
точная математическая модель гравитационного 
поля Луны. Чтобы ее создать, нужно было сна-
чала осуществить облет Луны, что и предусма-
тривалось отечественной Лунной программой. 
Межпланетная станция «Луна-9» была запущена 
31 января 1966 г. и спустя несколько дней осу-
ществила первую автоматическую посадку на 
Луну. На Землю были переданы три круговые 

панорамы ее поверхности (рис. 4). Этот проект 
выявил много новых задач, которые потребовали 
основательного численного анализа. Отдел Охо-
цимского как всегда блестяще справился с рабо-
той. И, 3 апреля 1966 г. на окололунную орбиту 
впервые в мире вышла автоматическая станция 
«Луна-10». До этого ни нам, ни американцам не 
удавалось создать спутник Луны. Предшествую-
щие аппараты падали на Луну, т.к. неоднород-
ности поля тяготения Луны были недостаточно 
изучены. Вывод станции на определенную око-
лолунную орбиту был важнейшим элементом 
как отечественной, так и американской лунной 
экспедиции. Только с орбиты спутника Луны 
можно было обеспечить безопасное возвраще-
ние экипажа на Землю. Американские ученые 
предложили приближенную аппроксимацию 
поля тяготения так называемыми масконами 
(концентрациями массы). Она требовала учета 
огромного числа масконов, была локальной и 
не очень надежной. В отделе Охоцимского при 
активном участии Т.М.  Энеева, Э.Л.  Акима и 
сотрудников смежных организаций был прове-
ден анализ большого числа полетов и разработа-
на наиболее точная на тот момент модель поля 
тяготения Луны. Естественно, возник вопрос 
целесообразности ее обнародования в условиях 
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Рис. 3. Схема полёта межпланетной станции «Марс-1».
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лунной гонки. М.В. Келдыш посчитал, что науч-
ный приоритет может быть важнее, и настоял на 
скорейшей публикации. Успешный запуск пер-
вого искусственного спутника Луны был огром-
ным достижением отечественной космодинами-
ки. Появление в советской открытой печати ста-
тьи об уточненной модели поля тяготения Луны 
значительно способствовало осуществлению 
американского проекта «Аполлон». 

В 1966 г. ОПМ получило статус самостоятель-
ного научного учреждения и было переименова-
но в Институт прикладной математики Акаде-
мии Наук СССР (сегодня Институт прикладной 
математики им. М.В. Келдыша РАН.) 

В 1968 г. был запущен «Зонд-5», ставший вто-
рым космическим аппаратом совершившим по-
лет вокруг Луны, и первым, благополучно вер-
нувшимся на Землю (рис. 5). Одна из целей по-
лета состояла в том, чтобы проверить методы 
управления КА при входе аппарата в атмосферу 
со стороны Южного полюса. На «Зонде-5» кос-
монавтов представляли две черепахи, которые 
успешно выдержали испытания. 

Полеты к Венере космических аппаратов «Ве-
нера-4» – «Венера-16» принесли много уникаль-
ной научной информации о строении этой зага-
дочной планеты. Теоретическим обоснованием 
полетов послужили исследования, выполненные 
ранее Т.М. Эневым и его коллегами. 

Большое значение имеют также работы Ти-
мура Магометовича, посвященные полетам кос-
мических аппаратов с двигателями малой тяги 
к малым планетам Солнечной системы с це-
лью получения образцов реликтового вещества. 

Электрореактивные двигатели (ЭРД) малой тяги, 
плазменные и ионные, со скоростью истечения 
реактивной струи, превосходящей химические 
двигатели, считаются более экономичными для 
дальних полетов в космосе. В исследованиях 
по их разработке принимали участие Т.М. Эне-
ев, В.В.  Белецкий, В.А.  Егоров, Г.Б.  Ефимов, 
Р.З. Ахметшин. Уравнения движения КА с малой 
тягой нелинейные. Для построения траектории 
перелета необходимо найти решение краевой за-
дачи при осложняющем условии, что начальная 
планета и планета назначения движутся по сво-
им орбитам, а на траекторию влияют практиче-
ски все планеты Солнечной системы. При расче-
тах возникали многочисленные так называемые 
«овражные» эффекты, причем необходимые для 
решения численные методы были не очень раз-
виты. Мощность ЭВМ «Стрела-1», бывшей тог-
да в распоряжении разработчиков, была недоста-
точной. Для того чтобы задача стала регулярной 
и доступной для массовых расчетов, Т.М. Энеев 
предложил линеаризовать уравнения движения 
относительно кеплеровой траектории перелета 
от Земли к планете с требуемыми датами стар-
та и прилета («транспортирующей траектории»). 
Линейные уравнения движения для отклонений 
реальной траектории полета от указанной кепле-
ровой имеют аналитические решения. Поэтому 
оказалось возможным поставить расчет требу-
емых траекторий «на поток», что и проделали 
В.В. Белецкий и В.А. Егоров, рассчитав великое 
множество траекторий перелетов космических 
аппаратов с ЭРД к разным малым планетам.

Траекторные
измеренияПромежуточная

орбита

Коррекция

Участок
торможения

Мягкая посадка

Старт

Включение
тормозного
двигателя

Участок
торможения

Включение
высотомера

Ориентация КА по
Лунной вертикали

Рис. 4. Схема автоматической посадки на Луну.
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Структурное моделирование
Анализ влияния аномалий поля тяготения 

Луны на космические аппараты посредством 
добавления большого числа «масконов» привел 
к появлению совершенно нового направления в 
науке. Т.М. Энееву и Н.Н. Козлову удалось со-
здать совершенно уникальный эффективный 
численный метод структурного моделирования 
больших дискретных систем в механике и его 
реализацию на многопроцессорных вычисли-
тельных системах. С помощью этого метода ав-
торам удалось объяснить образование крупно-
масштабных структур во Вселенной. Например, 
когда массивное тело летит мимо облака частиц 
в форме диска, возникают спиральные и другие 
структуры (галактики). 

Оказалось возможным также промоделиро-
вать процесс формирования планет в Солнеч-
ной системе, который рассматривался как эво-
люция облака постепенно слипающихся частиц, 
вращающихся вокруг гравитирующего центра. 
Удалось воспроизвести не только соотношение 

масс и радиусов планет Солнечной системы, но 
и направление вращения планет вокруг их осей, 
а также закон Тициуса – Боде (начиная с Мер-
курия каждая следующая планета располагается 
примерно вдвое дальше от Солнца, чем преды-
дущая). Кроме того, была построена модель ми-
грации малых тел из отдаленных районов Сол-
нечной системы в окрестность Земли (из пояса 
астероидов между орбитами Марса и Юпитера). 

Исследования проводились с помощью гра-
фического дисплея ЭВМ SDS-910, созданного 
американской кампанией Scientific Data Systems. 
Машину купили для ИПМ на компьютерной вы-
ставке. По политическим мотивам программное 
обеспечение машины владельцы удалили. Разра-
ботку необходимого программного продукта взя-
ли на себя специалисты отдела М.Р. Шуры-Бу-
ры. Нужная программная оболочка появилась к 
концу 1960-х гг. при участии Ю.М. Баяковско-
го, Ю.М. Лазутина и В.С. Штаркмана. На этой 
машине были выполнены первые в СССР рабо-
ты по компьютерной графике. Был создан набор 
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на орбиту
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III коррекция
(~150 000 км)

I коррекция
(~250 000 км)
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наблюдений
и научных 

исследований
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Направление подхода при возвращении к
Земле – со стороны Южного полушария.
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Рис. 5. Схема полёта космического корабля «Зонд-5».



	 КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

Ю. Ф. ГОЛУБЕВ400

подпрограмм, позволяющих снимать видеоро-
лики. После доработки оборудования появилась 
возможность покадровой фиксации изображе-
ний, выводимых на экран дисплея. С помощью 
этой системы в ИПМ в интерактивном режиме 
выполнялись пионерские работы по визуали-
зации моделирования гравитационного взаи-
модействия галактик, а также робототехниче-
ские исследования. Представленные таким на-
глядным способом результаты Н.Н. Козлова и 
Т.М. Энеева были высоко оценены астрофизи-
ками и специалистами по космогонии (рис. 6). 

Возможная миграция астероидов в окрест-
ность Земной орбиты возбудила значительный 
общественный и научный интерес к вопросам 
обеспечения астероидной безопасности Зем-
ли. Опасность астероидов определяется по со-
ответствующим шкалам. Применяются так на-
зываемая «Туринская шкала», для которой ка-
чественная оценка определяется в сравнении, 
какие астероиды более опасны, а какие менее, 
и «Палермская шкала», для которой находит-
ся количественная оценка опасности столкно-
вения с Землей конкретного астероида. Самый 
известный из потенциально опасных астерои-
дов — (99942) Апофис, открытие которого одно 
время обсуждалось всюду. Его диаметр составля-
ет 370 м, дата сближения с Землей на расстояние 
38000 км — 13 апреля 2029 г. Однако в списке 
потенциально опасных астероидов по Палерм-
ской школе он занимает лишь пятое место. На 

первом месте находится астероид под названием 
(29075) 1950 DA, диаметром 1300 м. Он окажется 
в опасной близости с Землей предположительно 
в 2880 г. Астероиды Главного пояса на данный 
момент опасность не представляют, но они мо-
гут пересечь орбиту Земли после столкновений 
с соседями, либо в результате гравитационно-
го влияния крупных объектов. Из околоземных 
астероидов внимание привлекает Эрос, анало-
гичный по величине тому, который, как пред-
полагается, вызвал вымирание динозавров. Он 
находится в орбитальном резонансе с Марсом, и 
планета изменяет его траекторию на более веро-
ятную для соударения с Землей. 

В научной среде было предложено несколь-
ко вариантов борьбы с опасными астероидами: 
от подрыва астероида ракетой с ядерным заря-
дом, до покраски астероида в белый цвет, чтобы 
солнечное давление отклонило траекторию асте-
роида. Тимур Магометович не остался в сторо-
не и предложил свою схему космического бази-
рования для определения опасных астероидов. 
Его идея состояла в том, что на орбиту Земли 
запускается группировка из нескольких спутни-
ков (рис. 7). Каждый спутник имеет собствен-
ную оптическую систему наблюдения. Общая 
область наблюдения, создаваемая телескопами 
с нескольких космических аппаратов, образует 
«оптический барьер». Когда барьер пересекается 
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Рис. 7. Оптический барьер.

Рис. 6. Гравитационное взаимодействие галактик.
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астероидом, происходит обнаружение астерои-
да и определение его орбиты. Расчеты, выпол-
ненные Г.Б.  Ефимовым, показали, что схема 
эффективна для группы астероидов Атон (на-
пример, Апофис), наблюдение которых с Земли 
затруднено.

Интерес Т.М. Энеева к структуризации био-
логических макромолекул связан с вопросом 
о возникновении жизни. Макромолекула — 
это молекула с высокой молекулярной массой, 
структура которой представляет собой много-
кратные повторения звеньев, образованных из 
молекул малой молекулярной массы. Число ато-
мов, входящих в состав макромолекул, может 
быть очень большим (сотни тысяч и миллио-
ны). Т.М. Энеев в соавторстве с Н.Н. Козловым 
и Е.И. Кугушевым разработал уникальный по-
следовательный метод математического моде-
лирования процесса структуризации макромо-
лекул, который позволил значительно повысить 
качество предсказания их вторичной и третич-
ной структур. В ходе исследования по матема-
тическому моделированию процесса структури-
зации вторичных структур РНК ими была ис-
следована задача об эффективности способов 
записи генетической информации посредством 
перекрывающихся генов. Оказалось, что пере-
крывающиеся гены определяют новые свойства 
генетического кода, которые могут быть полу-
чены только математическими методами. Выяв-
ленные новые свойства кода дали возможность 
достаточно глубоко проникнуть в его структуру 
и их взаимосвязи с перекрывающимися генами. 
Была решена совершенно новая задача — найти 
все генетические коды, которые удовлетворяют 
аминокислотным последовательностям, соответ-
ствующим перекрытиям двух, либо трех генов, 
взятых из одной и той же цепи ДНК. Впослед-
ствии Н.Н. Козловым был найден обобщающий 
оригинальный подход к расчету сложнейшей 
дискретной структуры генетического кода. Было 
исследовано структурообразование из первич-
ного биоматериала макромолекул ДНК и РНК 
от момента их зарождения. Вторичные структу-
ры (образование петель и стеблей) выбирались 
по критерию локальной оптимальности свобод-
ной энергии. Степень предсказания структуры 
на 20 % превосходит существующие биохимиче-
ские методы.

Общественная деятельность
Т.М. Энеев вел большую научно-организаци-

онную деятельность. Многие годы он был чле-
ном бюро Отделения энергетики, машиностро-
ения, механики и процессов управления РАН, 

главным редактором журнала «Космические ис-
следования», членом редколлегии ряда других 
научных журналов, членом Национального ко-
митета по теоретической и прикладной механи-
ке. Как ближайший сотрудник М.В. Келдыша, 
он стал одним из редакторов собрания его тру-
дов. Это была огромная работа. Кроме всего это-
го в 1970-е гг. Энеев внес значительный вклад в 
борьбу против проекта поворота течения сибир-
ских рек на юг. В задачи проекта входили: транс-
портировка воды в Курганскую, Челябинскую и 
Омскую области России для орошения и обе-
спечения водой малых городов; транспортиров-
ка пресной воды в Казахстан, Узбекистан и Тур-
кмению; открытие судоходства по каналу «Азия» 
(Карское море — Каспийское море — Персид-
ский залив). Это выглядело весьма привлека-
тельно с точки зрения экономики страны. Вме-
сте с тем тщательное изучение проекта группой 
активных ученых с непосредственным участием 
Т.М. Энеева выявило серьезные последствия ре-
ализации такого проекта для глобальной эколо-
гии Земли. Это затопление сельскохозяйствен-
ных и лесных угодий водохранилищами; подъ-
ем грунтовых вод на всем протяжении канала с 
подтоплением населенных пунктов и автотрасс; 
гибель ценных пород рыбы в бассейне Оби; не-
предсказуемое изменение термического режима 
вечной мерзлоты; повышение солености вод Се-
верного Ледовитого океана; изменение ледового 
покрова в Обской губе и Карском море; форми-
рование болот и солончаков вдоль трассы кана-
ла; нарушение видового состава флоры и фауны 
на территориях, по которым должен пройти ка-
нал. Все это стало понятно далеко не сразу.

Проект появился в 1868 г. Его первоначаль-
ный вариант сделал выпускник Киевского уни-
верситета Я.Г. Демченко под названием «Проект 
переброски части стока Оби и Иртыша в бассейн 
Аральского моря». В 1948 г. проект разыскал ака-
демик В.А. Обручев и написал о нем И.В. Ста-
лину. Реакции не последовало. Тогда после кон-
чины И.В. Сталина в 1954 г. казахский академик 
Шафик Чокин вновь поднял этот вопрос, напи-
сав письмо в ЦК КПСС. В 1968 г. пленум ЦК 
КПСС дал поручение Госплану, Академии наук 
СССР разработать план перераспределения сто-
ка рек. Экспертиза проекта была проведена не-
достаточно всесторонне. Была доказана реализу-
емость проекта, но о последствиях его реализа-
ции не очень задумывались. В 1976 г. XXV съезд 
КПСС принял решение о начале работ по осу-
ществлению проекта. Катастрофа надвигалась. 
Для рассмотрения технико-экономического обо-
снования (ТЭО) была создана Государственная 
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экспертная комиссия из представителей Акаде-
мии Наук СССР, Государственного научно-тех-
нического комитета Совета Министров СССР 
и Государственного комитета по строительству 
СССР. Комиссия в целом одобрила ТЭО Мини-
стерства мелиорации и водного хозяйства СССР. 
К счастью, информация о проекте стала достоя-
нием широкой научной общественности, в том 
числе и в АН СССР. Образовалась группа ак-
тивных противников проекта, в которую входил 
Тимур Магометович. Появились многочислен-
ные публикации в прессе, авторы которых вы-
сказывались против проекта и утверждали, что 
он катастрофичен с экологической точки зре-
ния. Группа противников переброски выявила 
факты грубых ошибок, допущенных при разра-
ботке всей проектной документации Минводхо-
за. Были подготовлены отрицательные эксперт-
ные заключения пяти отделений Академии наук 
СССР. Группа академиков подписала подготов-
ленное академиком А.Л. Яншиным (по специ-
альности геологом) письмо в ЦК «О катастро-
фических последствиях переброски части стока 
северных рек». Академик Л.С. Понтрягин напи-
сал личное письмо М.С. Горбачеву с критикой 
проекта. Предпринятые усилия оказались не на-
прасны, 14 августа 1986 г. Политбюро ЦК КПСС 
постановило прекратить работы. 

Т.М. Энеев принимал также активное участие 
в общественной кампании против загрязнения 
озера Байкал промышленными отходами.

***

Труды Т.М. Энеева получили высокое при-
знание в нашей стране и за рубежом. В 1957 г. 
за работы по созданию первого ИСЗ он был удо-
стоен Ленинской премии; в 1961 г. за работы, 

связанные с полетом первого человека в кос-
мос — орденом Ленина. В 1968 г. избран чле-
ном-корреспондентом АН СССР (сейчас Рос-
сийская академия наук), а в 1992  г. — акаде-
миком РАН. В 1975 г., за участие в подготовке 
полета космической станции Марс 3, награжден 
орденом Трудового Красного Знамени; в 1984 г., 
по итогам участия в космической программе по 
изучению Венеры — Орденом Октябрьской ре-
волюции. В 1992 г. Т.М. Энеев стал первым, кто 
был награжден академической Премией име-
ни Ф.А. Цандера, за цикл работ по теории дви-
жения и управления полетом ракет и космиче-
ских аппаратов. В 2001 г. его именем была назва-
на малая планета 5711 Eneev. В 2005 г. награжден 
Орденом Почета; в 2006 г., за выдающийся вклад 
в прикладную математику и механику, включая 
небесную механику и космонавтику, ему при-
суждена Демидовская премия; в 2011 г., за цикл 
работ по механике и управлению движением, — 
Золотая медаль им. М.В. Келдыша. 

Т.М. Энеев оставил исключительный след в 
науке, обеспечив наряду с другими выдающи-
мися учеными-пионерами, создававшими прак-
тическую космонавтику, грандиозные успехи 
СССР на начальных этапах освоения челове-
чеством космического пространства. Он всегда 
будет служить примером настоящего ученого и 
замечательного человека, беззаветно предан-
ного науке, стремящегося к тому, чтобы науч-
но-технический прогресс работал на благо всего 
человечества.

ГОЛУБЕВ Юрий Филиппович — д.ф.-н.м., 
профессор, г.н.с. ИПМ им. М.В. Келдыша РАН,

golubev@keldysh.ru
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ВВЕДЕНИЕ

В науке и технике с каждым годом растет ин-
терес к спутниковым системам глобального по-
зиционирования [1]. Данная технология находит 
свое применение во многих сферах жизнедея-
тельности человека, в том числе — в научно-тех-
нической. Особенно важную роль спутниковые 
навигационные системы играют в космических 
проектах, направленных на дистанционное зон-
дирование Земли. Например, опыт работ косми-
ческих геодезических проектов CHAMP, GRACE 
и GOCE показал, что для прецизионного опре-
деления параметров гравитационного поля Зем-
ли необходимо определять абсолютное местопо-
ложение космического аппарата (КА) на низкой 
околоземной орбите с точностью до нескольких 

сантиметров [2]. Такую точность на орбите мож-
но обеспечить с помощью глобальных навигаци-
онных спутниковых систем (ГНСС) [3, 4]. Они 
позволяют выполнять баллистические и нави-
гационные задачи с высокой надежностью, в 
том числе и для низкоорбитальных космических 
аппаратов. К таким системам относят системы 
GPS, ГЛОНАСС, Galileo и BeiDou. Их характе-
ристики представлены в табл. 1. С их помощью 
можно с высокой точностью решать задачу на-
вигации не только наземных приемников, но и 
космических аппаратов, находящихся на низкой 
околоземной орбите (НОО). С меньшей точно-
стью можно определять средние (СОО), геоста-
ционарные (ГСО), наклонные геосинхронные 
(НГСО), высокоэллиптические (ВЭО), и даже 
окололунные орбиты [5].

Таблица 1. Характеристики глобальных навигационных спутниковых систем

GPS GLONASS Galileo BeiDou
Тип орбиты СОО СОО СОО СОО ГСО НГСО
Кол-во спутников 31 24 24 27 5 3
Наклонение, град 55 64.8 56 55 0 55
Высота, тыс. км 20.2 19.1 23.2 21.5 35.8 35.8
Период орбиты 11 ч 58 мин 11 ч 16 мин 14 ч 04 мин 12 ч 53 мин 24 ч 00 мин 24 ч 00 мин
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Для того чтобы корректно обработать инфор-
мацию, приходящую с различных навигационных 
спутников, и получить устойчивое и высокоточ-
ное навигационное решение, необходимо пра-
вильным образом составить модель наблюдений 
ГНСС [6, 7]. Данная модель содержится во всех 
методах дифференциального уточнения орбиты и 
является ключевым фактором (наряду с моделью 
сил, действующих на движение КА), влияющим 
на точность определения абсолютных координат 
бортового приемника низкоорбитального косми-
ческого аппарата (НКА). В работах, посвящен-
ных данной проблематике, обычно приводится 
перечисление эффектов модели наблюдений, ко-
торые были учтены при ее составлении. Для того 
чтобы понять, какое именно влияние оказывает 
тот или иной эффект, необходимо провести до-
полнительные поиски литературы по каждому из 
них. В зарубежной литературе представлен ряд 
работ, в которых модель наблюдений ГНСС опи-
сана комплексно [8–10]. Однако в этих работах 
опускаются детали о некоторых эффектах модели 
наблюдений, приобретающих свою значимость 
только при высокоточных расчетах.

Кроме того, при выполнении комбинирован-
ных наблюдений ГНСС, т.е. с использованием 
различных навигационных спутниковых систем, 
возникает необходимость учитывать особенности 
каждой системы по отдельности. В частности, 
система ГЛОНАСС, в отличие от систем GPS и 
Galileo, основана на частотном распределении 
каналов, что необходимо учитывать при чтении 
и обработке измерений. В данной работе приво-
дится модель наблюдений ГНСС, учитывающая 
использование различных систем спутниковой 
навигации. Данная модель была опробована на 
имитационных и реальных измерениях низко-
орбитального космического аппарата и показала 
свою состоятельность для получения высокоточ-
ного баллистико-навигационного решения.

КООРДИНАТНО-ВРЕМЕННОЕ 
ОБЕСПЕЧЕНИЕ

Для рассмотрения движения КА и расчета 
возмущающих ускорений необходимо обозна-
чить системы координат и времени, а также свя-
зывающие их преобразования.

Системы времени
На сегодня, для высокоточного моделирова-

ния движения искусственных спутников Земли 
требуется использовать следующие основные 
шкалы времени.

Международное атомное время TAI (франц. 
Temps Atomique International) — представляет 
собой практическую реализацию равномерной 
шкалы времени, основанной на атомных часах. 
Отличается от земного времени на постоянное 
смещение в 32.184 с.

Всемирное координированное время UTC 
(англ. Coordinated Universal Time) — атомная 
равномерная шкала времени, отличающаяся от 
TAI на целое число секунд, называемых висо-
косными секундами.

Каждая навигационная система работает в 
собственной шкале времени, основанной на на-
циональном атомном стандарте. Шкалы време-
ни всех спутников одной системы синхронизи-
руются наземным пунктом управления, а вели-
чина смещения шкал относительно друг друга 
передается в навигационном сообщении.

Система времени GPST глобальной навига-
ционной спутниковой системы GPS берет нача-
ло своего отсчета с 6.I.1980 и представляет собой 
равномерную шкалу времени, т.е. не содержит 
скачков в виде високосных секунд. Эпоха опре-
деляется номером недели и номером секунды в 
неделе. Российская глобальная навигационная 
система ГЛОНАСС также имеет свою собствен-
ную шкалу времени. В пределах 100 нс она при-
вязана к московскому времени UTC+3 и поддер-
живает эту привязку с помощью водородных ма-
зеров в центральном синхронизаторе ГЛОНАСС. 
В связи с этим шкала подвержена влиянию висо-
косных секунд.

В эфемеридах навигационных спутников и 
массиве наблюдений сигналов ГНСС исполь-
зуются, как правило, собственные шкалы вре-
мени навигационных систем. Однако при обра-
ботке комбинированных измерений (с учетом 
нескольких ГНСС), эфемериды и наблюдения 
чаще всего описывают в единой системе време-
ни — шкале GPST.

Системы координат
Для определения местоположения КА в про-

странстве необходимо задать систему координат, 
в которой он движется. На сегодня для прило-
жений околоземной космонавтики используют-
ся две ключевые системы координат: земная и 
небесная.

Международная земная система отсчета (англ. 
International Terrestrial Reference System, ITRS) — 
это геоцентрическая система координат с нача-
лом отсчета в центре масс Земли. Ось Z системы 
ITRS в пределах 30 мс дуги совпадает с условным 
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международным началом (англ. Conventional 
International Origin, CIO), что является средним 
положением земного полюса по измерениям на 
интервале с 1900 по 1905 гг. [11]. Ось Х лежит в 
плоскости Гринвичского меридиана и экватора, 
ось Y лежит в плоскости меридиана с долготой 
90° и дополняет систему осей до правой тройки.

Также существует Геоцентрическая небес-
ная система отсчета (GCRS). Начало отсчета в 
системе координат GCRS находятся в центре 
масс Земли, однако ее оси не вращаются вместе 
с Землей. Они «закреплены» относительно уда-
ленных радиоисточников (квазаров), а сама си-
стема отсчета движется вокруг барицентра Сол-
нечной системы.

Помимо этих двух основных систем суще-
ствуют локальные системы координат, жестко 
связанные с космическим аппаратом. Речь об их 
преобразовании в инерциальную систему GCRS 
пойдет в следующем разделе.

МОДЕЛИРОВАНИЕ ИЗМЕРЕНИЙ 
ГЛОБАЛЬНЫХ НАВИГАЦИОННЫХ 

СПУТНИКОВЫХ СИСТЕМ
В настоящий момент существует два основ-

ных типа наблюдений с навигационных спутни-
ков (НС): кодовые и фазовые. Они различают-
ся способом получения измерений и величиной 
ошибки. Модель наблюдений для кодовых и фа-
зовых измерений, соответственно, выглядит сле-
дующим образом:
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где Pl
h — кодовое измерение (псевдодальность); 

Ll
h — фазовое измерение (псевдофаза); l

h — ге-
ометрическое расстояние между центрами масс 
НС в момент передачи сигнала и НКА в момент 
приема; ah — смещение фазового центра антен-
ны НС относительно центра масс; al  — смеще-
ние фазового центра антенны НКА относитель-
но центра масс; I  — влияние ионосферы; c  — 
скорость света в вакууме; δtl  — влияние ошибки 
часов НКА; δt h — влияние ошибки часов НС; 
δtrel  — влияние релятивизма; HCDl  — аппаратур-

ная кодовая задержка НКА (англ. Hardware Code 
Delay); HCDh — аппаратурная кодовая задержка 
НС; HPDl   — аппаратурная фазовая задержка 
НКА (Hardware Phase Delay); HPDh — аппара-
турная фазовая задержка НС; IFBh — смещение 
из-за расхождения частот различных НС (англ.
Inter-Frequency Bias); ISB   — смещение из-за 
расхождения шкал времени различных ГНСС 
(Inter-System Bias); N  — целочисленная неод-
нозначность псевдофазы; λ — длина волны не-
сущей сигнала; δwind up−  — поправка, связанная 
со взаимной ориентацией антенн НС и НКА 
(эффект набега фазы);  — прочие немоделиру-
емые ошибки, включая эффект многолучево-
сти. Все эти эффекты имеют разный вклад в мо-
дель наблюдений, от нескольких сантиметров 
до сотен километров. Поэтому для получения 
высокоточных координат приемника необходи-
мо учитывать даже самые незначительные из 
них. Далее приведены формулы и рекоменда-
ции для расчета каждого из этих эффектов.

Ошибка бортовых часов
Наблюдения ГНСС, доступные наземному 

пользователю, привязываются к шкале навига-
ционной системы, используемой в приемнике 
НКА. При этом ошибки часов НКА обычно оце-
ниваются заранее и приводятся вместе с масси-
вом наблюдений. В таком случае пользователю 
остается лишь учесть эту поправку при расче-
те модели наблюдений, как показано в форму-
ле (1). Если же ошибки часов НКА неизвестны, 
то следует включить их в число уточняемых па-
раметров, наряду с вектором состояния НКА. 
Моделирование ошибки часов НКА при  этом 
осуществляется по следующей формуле [12]:

	 δt a a t t a t tl i i m i
m

, ,= + −( ) + … + −( )0 1 0 0 	 (2)

где ti  — эпоха, на которую вычисляется поправ-
ка часов относительно эпохи t0 ; a  — полиноми-
альные коэффициенты. В данном выражении не 
учитывается периодическое изменение ошибки 
часов, «вызванное» Общей теорией относитель-
ности. Речь об этом пойдет в этом разделе ниже. 
Коэффициенты a0  и a1  называются отклонени-
ем фазы и частоты часов соответственно. Имен-
но эти коэффициенты чаще всего принято уточ-
нять, пренебрегая остальными порядками в вы-
ражении (2). Моделирование прогнозирования 
этих коэффициентов осуществляется с помощью 
белого гауссовского шума.
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Ошибки часов НС содержатся в специ-
альных каталогах, предоставляемых между-
народной службой ГНСС (англ. International 
GNSS Service — IGS, https://igs.org) и россий-
ским информационно-аналитическим центром 
ГЛОНАСС (https://glonass-iac.ru) в формате SP3 
и CLK. Получение ошибки часов из каталога мо-
жет осуществляться путем интерполирования. 
Для получения высокоточных результатов следу-
ет брать каталоги ошибок часов с наименьшим 
шагом по времени.

Решение светового уравнения
Величина l

h  в формуле (1) представляет со-
бой геометрическое расстояние между центрами 
масс НС в момент времени передачи сигнала и 
НКА в момент времени приема сигнала. На 
практике известен только момент времени при-
ема, а момент передачи сигнала необходимо вы-
числять. Отсюда возникает следующее уравне-
ние, названное световым из-за задержки свето-
вого сигнала:

	   l
h

l h l
h

l l
h

t

t t t dt, ,( ) = ( ) + ∫ 
0

∆

	 (3)

где l
h

l ht t,( ) — геометрическое расстояние между 
центрами масс НС в момент передачи сигнала и 
НКА в момент приема; l

h
lt( ) — геометрическое 

расстояние между центрами масс НС и НКА в 
момент приема; l

h — производная по времени 
геометрического расстояния между центрами 
масс НС и НКА; Dt — время полета сигнала от 
НС к НКА. В левой части уравнения находится 
геометрическое расстояние, участвующее в мо-
дели наблюдений. Однако вычислить его затруд-
нительно, т.к. второе слагаемое правой части 
остается неизвестным. Поэтому существует 
специальная процедура, называемая определе-
нием световой задержки сигнала, которая позво-
ляет определить момент времени передачи сиг-
нала с НС и его координаты в этот момент. При 
этом время приема сигнала определяется в шка-
ле времени навигационной системы, так же, как 
и координаты НС.

Решение осуществляется с помощью итера-
тивного алгоритма, схема которого приведена 
на рис. 1. На вход алгоритма подается измере-
ние псевдодальности. Рассчитывается задержка 
сигнала по формуле:

	 δt
R

cdelay
start= , 	 (4)

где Rstart  — наблюдение; c — скорость света в 
вакууме.

Чтобы найти время передачи сигнала, задерж-
ка вычитается из времени приема сигнала. На 
момент передачи сигнала находятся координаты 
НС по его эфемеридам. После этого вычисляется 
геометрическое расстояние между НС в момент 
передачи и НКА в момент приема сигнала. Эта 
модельная величина сравнивается с измерением, 
поступившим на вход итеративного алгоритма 
Rstart . Если эти два расстояния совпадают в пре-
делах достаточно малой величины, то алгоритм 
завершается. Если же нет, то найденная модель-
ная псевдодальность поступает на вход алгорит-
ма, в уравнение (4), и процедура повторяется до 
тех пор, пока начальное и конечное геометриче-
ские расстояния не совпадут в пределах доста-
точно малой величины. После завершения алго-
ритма становится известен истинный момент пе-
редачи сигнала и координаты НС на эту эпоху.

Смещение фазового центра антенны спутника 
глобальной навигационной спутниковой системы

Поскольку центр масс навигационного спут-
ника отстоит от фазового центра антенны на 
несколько десятков сантиметров, необходимо 
учитывать этот эффект в модели наблюдений. 
Смещение фазового центра антенны из уравне-
ния (1) вычисляется по следующей формуле:
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где rl  и rh  — вектора положения НКА и НС в 
системе GCRF. Вектор PCO (англ. Phase Center 
Offset) обозначает смещение номинального цен-
тра антенны относительно центра масс космиче-
ского аппарата. Вектор PCV (англ. Phase Center 
Variation) представляет собой смещение факти-
ческого фазового центра антенны относительно 
номинального в зависимости от угла θ  — угла 
между вектором НС – НКА и надиром.

Вектора PCO для НС предоставляются Меж-
дународной службой ГНСС (IGS) в виде файла 
формата ANTEX с расширением «.atx». Вектор 
PCO приведен для каждого существовавшего 
когда-либо НС и находится в системе коорди-
нат, жестко связанной со спутником. В этой си-
стеме координат ось Z направлена в центр Зем-
ли, ось X находится в плоскости, проходящей че-
рез ось Z и Солнце, а ось Y дополняет правую 
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тройку векторов. В этом же файле находятся па-
раметры для расчета вектора PCV. Направление 
вектора PCV совпадает с направлением вектора 
НС – НКА, а длина вектора рассчитывается в за-
висимости от угла отклонения от надира.

Поскольку вектора PCO и PCV изначально 
предоставляются в системе координат спутни-
ка SRF (англ. Satellite Reference Frame) и зависят 
от его ориентации, необходимо преобразовать 
их в инерциальную систему координат GCRF. 
Сделать это не составляет труда, поскольку ори-
ентация НС относительно стабильна. Преоб-
разования производятся согласно следующим 
выражениям.

Вначале вычисляются единичные векторы си-
стемы координат спутника в системе GCRF:
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Рис. 1. Процедура вычисления световой задержки ГНСС сигнала для НКА. Наверху изображен ГНСС-спутник в 
разные моменты времени. Положение НС определяется путем численного интегрирования дифференциальных урав-
нений движения (propagation) с известными начальными условиями в некоторый момент времени tpast. Внизу изобра-
жен низкоорбитальный космический аппарат в момент времени trec, где trec – время приема сигнала. Вычисляется 
расстояние R0, задержка сигнала δtdelay

1  и определяется положение НС на момент времени t t ttr
est

rec delay
,1 1   ,  

где ttr
est ,1 – потенциальное время отправки сигнала. Данная процедура повторяется итеративно, пока не будет со-

блюдено одно из условий. Либо две последние вычисленные задержки, либо два последних расстояния должны 
совпадать в пределах малой величины e. После этого можно считать, что последний вычисленный момент времени 
ttr
est есть оценка истинного момента времени отправки сигнала ttr

true.
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где rh  — вектор положения НС в системе GCRF, 
r


 — вектор положения Солнца в системе 
GCRF. Затем из них составляется матрица пово-
рота из системы SRF в систему GCRF:

	
M

e e e

e e e

e e e

M

x y z

x y z

x y z

GCRF SRF

=

















= ⋅

1 1 1

2 2 2

3 3 3

,

.PCO PCO











� 	 (7)

Смещение фазового центра антенны 
низкоорбитального космического аппарата 

и  эффекты многолучевости
Смещение фазового центра антенны НКА на-

ходится схожим образом:
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Однако в случае с НКА ориентация может 
изменяться непредсказуемым образом. Поэто-
му при обработке измерений ГНСС необходи-
мо также иметь файлы ориентации НКА. Чаще 
всего они представляются таблицей по времени 
кватернионов поворота локальной системы ко-
ординат НКА относительно системы GCRF. В 
случае спутников проекта GRACE система SRF 
определяется следующим образом. Ось  X на-
правлена на спутник-компаньон, ось Z направ-
лена в надир, ось Y дополняет систему до правой 
тройки векторов.

Преобразование из системы координат спут-
ника SRF в систему координат GCRF происхо-
дит с помощью файлов ориентации НКА. Пере-
вод в инерциальную систему координат вектора 
PCO осуществляется следующим образом:
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где Q Q Q Q Q Q= { } = { }0 1 2 3 0 123, , , ,Q  — кватернион 
ориентации; ⊗  — кватернионное умножение.

Данные о смещении фактического фазо-
вого центра антенны НКА (вектора PCV) не 
всегда бывают доступны. Для этого требуется 
проведение наземных предполетных техниче-
ских испытаний, в ходе которых оцениваются 

характеристики бортовой антенны и априорная 
величина PCV. Реальная величина PCV на орби-
те может отличаться из-за специфических кос-
мических условий. Ее оценка может быть осу-
ществлена только с помощью метода остаточных 
невязок, т.е. когда все другие эффекты модели 
наблюдений максимально учтены. В случае, если 
информации о величине PCV для НКА нет, сле-
дует относить ее к шуму измерений. Величина 
вектора PCV составляет примерно 2…3 мм.

Также к шуму измерений можно отнести эф-
фект многолучевости. Данный эффект вызван 
непрямым распространением сигнала между НС 
и НКА. В космическом пространстве это может 
происходить только из-за переотражения сигна-
ла от солнечных панелей КА или других его ча-
стей. При конструировании космического аппа-
рата, для принимающей антенны, как правило, 
исключаются такие эффекты.

Как видно, из уравнений (5)–(9), для опреде-
ления эффектов смещения фазовых центров ан-
тенн необходимо знать кватернионы ориентации 
КА. Поэтому для высокоточного определения 
параметров движения КА важно совершенство-
вать методы определения ориентации КА [13].

Задержка распространения сигнала 
в ионосфере

Ионосферу образуют верхние слои земной 
атмосферы, в которой газы частично ионизова-
ны под влиянием ультрафиолетового и рентге-
новского солнечного излучения. При высоких 
частотах основную роль в распространении ра-
диоволн играют свободные электроны. Число 
электронов в кубическом метре (т.е. плотность 
электронов) изменяется сложным образом с вы-
сотой над поверхностью Земли. Распределение 
плотности электронов зависит от времени суток, 
времени года, уровня солнечной активности. 
Ионосферной рефракцией называется разница 
между измеряемым и истинным расстоянием. 
Рефракция в ионосфере сводится к изменению 
длины пути луча в атмосфере. Незнание коли-
чества свободных электронов на пути волны в 
ионосфере определяет ошибки вычисления за-
держки сигнала. Поскольку орбиты НКА име-
ют высоты от 160 до 2000 км, а максимум плот-
ности ионосферы приходится на высоты от 250 
до 400 км, то для сигналов ГНСС, принимаемых 
НКА, особенно важно учитывать ионосферную 
поправку за рефракцию.

При определении орбиты с помощью ГНСС 
часто используется специальная комбинация 
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измерений, полученных на двух разных частотах. 
Составить ее можно следующим образом:

	
CIF

PIF

=
−

−( )
=

−
−( )









2

2
1
2

2
2 1

2
1 2

2
2

1
2

2
2 1

2
1 2

2
2

f f
f P f P

f f
f L f L

,

,


	 (10)

где PIF— комбинация фазовых измерений L1  и 
L2  на частотах f1  и f2 , свободная от ионосферы 
(Phase Ionosphere Free); CIF— аналогичная ком-
бинация кодовых измерений (Code Ionosphere 
Free). Данная комбинация позволяет избавиться 
от влияния ионосферного члена первого поряд-
ка. Остаются лишь члены более высокого поряд-
ка, максимальная величина которых может со-
ставлять до 1 см. Если считать дисперсии по-
грешностей одиночных измерений на обеих 
частотах равными, то среднее квадратическое от-
клонение (СКО) погрешности безионосферной 
комбинации будет в три раза больше СКО по-
грешности исходных измерений. С учетом мало-
го шума фазовых измерений данное увеличение 
погрешности комбинации PIF не играет суще-
ственной роли. Именно поэтому эту комбина-
цию чаще всего используют для устранения вли-
яния ионосферы. Однако стоит учесть, что дан-
ная комбинация содержит в себе влияние 
фазовых неоднозначностей. Причем в этой ком-
бинации неоднозначности на двух частотах 

выражаются единым нецелочисленным членом. 
Опуская влияние других поправок, выражение 
для него можно записать следующим образом:
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Для работы в режиме одиночных измерений, 
а также для алгоритмов определения фазовых 
скачков может потребоваться вычисление ионос-
ферной поправки. Она рассчитывается соглас-
но ионосферным картам, полученным центром 
анализа Международной службы ГНСС. Данные 
карты представляют общее содержание электро-
нов в ионосфере (TEC, Total Electron Content) 
для сигнала, испускаемого в зенит из точки на 
поверхности Земли (ZTEC, Zenith TEC). Данный 
формат имеет название IOnosphere map Exchange 
format (IONEX). Описание данного формата по-
зволяет интерполировать значения TEC по сет-
ке карты и по времени для нахождения наиболее 
близкого значения ZTEC. Однако в реальности 
требуется находить общее содержание электро-
нов на пути НС – НКА (STEC, Slant TEC). Для 
этого применяется следующая формула:

	 STEC ZTEC= ( ) ×M z , 	 (12)

где M z( )  — картирующая функция, зависящая 
от зенитного угла  z  (рис. 2).

ZTEC

HC

Эффективный
ионосферный
слой

Орбита НКА

НКА

Z

O Центр Земли

Rl

RI

Рис. 2. Схема учета ионосферной задержки для системы НКА – НС.
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В работе [14] предлагается следующая схема 
по расчету картирующей функции для случая, 
при котором приемник находится на низкоорби-
тальном космическом аппарате. В ней использу-
ются две модели картирующих функций для 
z < 45  и z ≥ 45 . Модель тонкого ионосферного 
слоя, которая подходит для z ≥ 45 , описывается 
формулой:
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где Rl — расстояние от центра Земли до НКА;  
RI ,1 — расстояние от центра Земли до эффектив-
ной высоты ионосферы, согласно выраже-
нию (15). В случае z < 45 картирующая функция 
выглядит так:
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Эффективная высота ионосферы для этих 
двух моделей ( hI ,1  и hI ,2 ) рассчитывается так:
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где R⊕  — средний радиус Земли; hl  — высота ор-
биты НКА (разница радиус-вектора НКА и сред-
него радиуса Земли); F107  — индекс солнечной 
активности, который находится, например, из 
файла космической погоды Центра космических 
стандартов и инноваций (https://ai-solutions.
com/_help_Files/cssi_space_weather_file.htm).

Величина ZTEC  определяется с помощью 
ионосферных карт IONEX. Для ее расчета нахо-
дятся сферические координаты точки I , т.е. 
точки пересечения эффективного ионосферного 
слоя и линии НКА – НС. Стоит также учесть, 

что с помощью ионосферных карт можно найти 
общее содержание электронов для эффективной 
высоты ионосферы в 450 км. Однако на практи-
ке оказывается, что орбита НКА зачастую нахо-
дится выше пика ионосферной концентрации. 
Чтобы учесть данный эффект, необходимо оце-
нить поправочный коэффициент  α , который 
представляет из себя отношение вертикального 
содержания электронов, начиная с высоты эф-
фективного ионосферного слоя к общему верти-
кальному содержанию электронов, начиная с 
поверхности Земли. Такой коэффициент можно 
вычислить следующим образом:

	 α =
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где h0  — высота пика ионосферной концентра-
ции электронов; hI  — эффективная высота ио-
носферы, которая определяется выражени-
ем (15); H  — масштабный фактор, характеризу-
ющий кривую зависимости концентрации от 
высоты. Данные величины можно определять из 
различных атмосферных моделей, например, из 
модели ионосферы IRI2016 [15]. Однако эти дан-
ные не обладают достаточно высокой точностью, 
и на практике коэффициент  α  чаще просто оце-
нивается в процессе уточнения орбиты наряду с 
другими параметрами.

Релятивистский эффект
Релятивистские эффекты можно разделить на 

слагаемые:
	 c trel h clock l clock gravδ δρ δρ δρ= − + +, , . 	 (17)

Первое слагаемое здесь описывает релятиви-
стские эффекты ухода бортовых часов на НС от-
носительно опорной шкалы времени, например, 
GPST. Общая теория относительности предска-
зывает эффект ускорения часов на высоте орбит 
ГНСС, а специальная теория относительности — 
эффект замедления часов. Оба этих эффекта уже 
учтены для часов ГНСС путем смещения часто-
ты часов. Однако из-за эллиптичности орбит НС 
необходимо вводить дополнительную поправку. 
Эта поправка может быть описана следующей 
формулой:

	 δρh clock c r v, , ,= ( )−2 1   	 (18)

где r  — радиус-вектор спутника; v  — вектор 
скорости спутника; c  — скорость света в вакуу-
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ме. Данное выражение было получено в рамках 
Кеплеровской модели сил [16].

Второе слагаемое формулы  (17) описывает 
поправку за уход бротовых часов НКА относи-
тельно опорной шкалы времени. Для часов на 
низкой околоземной орбите оказывается суще-
ственным влияние нецентральной части грави-
тационного поля Земли, поэтому выражение (18) 
оказалось бы неприменимым. В общем случае 
поправка для НКА представляется в следующем 
виде [13]:

	 δρl clock GL c
v

c
U
c

dt, ,= − −






⋅∫

2

2
	 (19)

где U  — гравитационный потенциал Земли в 
точке КА; v  — модуль скорости КА; LG  — без-
р а з м е р н ы й  к о э ф ф и ц и е н т ,  р а в н ы й 
6 969290134 10 10. ⋅ − , характеризующий масштаб 
шкалы времени. Численное интегрирование 
уравнения (19) можно проводить вместе с инте-
грированием уравнений движения НКА на за-
данный интервал времени. Размер релятивист-
ской поправки может достигать 2 нс. Данная по-
правка обладает периодическим характером 
изменения с главной гармоникой, равной пери-
оду орбиты КА, и вспомогательной — в полови-
ну периода орбиты.

Из-за эффекта задержки распространения 
света при прохождении вблизи массивного тела, 
известного также как эффект Шапиро [17], воз-
никает третье слагаемое в формуле (17):

	 δρ µ ρ
ρgrav

h l

h lc
r r
r r

= + +
+ −







⊕2
2 ln , 	 (20)

где µ⊕  — гравитационный параметр Земли;  
2

2
µ⊕

c
 — гравитационный радиус Шваршильда;  

rh — геоцентрическое расстояние до НС; rl — ге-
оцентрическое расстояние до НКА; ρ — рассто-
яние между НКА и НС.

Эффект набега фазы
Фазовые измерения зависят от взаимной ори-

ентации антенн приемника и навигационного 
спутника и от положения в пространстве их ли-
нии видимости. Суть эффекта можно описать 
следующим образом. Если представить, что рас-
стояние между КА и НС зафиксировано, а НС 
поворачивается вокруг своей оси Z на 360°, то 
измерение фазы при этом изменится на один 

цикл, соответствующий 19  см для частоты L1. 
Это происходит из-за правосторонней поляри-
зации сигнала, который излучают НС. Данный 
эффект в иностранной литературе принято на-
зывать wind-up эффектом. Его можно рассчитать 
по следующим формулам:
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	 (21)

где rl  и rh  — радиус-векторы НКА и НС соответ-

ственно; x y zh h h, ,( )  — единичные вектора ло-
кальной системы координат НС, речь о которой 
шла в предыдущих разделах; x y zl l l, ,( )  — еди-
ничные вектора системы координат антенны 
НКА (ARF); λ  — длина волны несущего сигна-
ла; δρ prev  — поправка на предыдущий момент 
времени. На первую эпоху N  полагается равной 
нулю. Система координат ARF зависит от кон-
кретного проекта НКА. В данной работе, на при-
мере спутника GRACE-A, система координат 
НКА задается следующим образом:

	
X Y
Y X
Z Z

ARF SRF

ARF SRF
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	 (22)

где SRF  — система координат, описанная в раз-
деле «Смещение фазового центра антенны низко-
орбитального КА и эффекты многолучевости».

Аппаратурные задержки
Поскольку передача и прием сигнала ГНСС 

ведутся на двух, трех частотах одновременно, ап-
паратура передающего и принимающего спутни-
ков должна обеспечивать абсолютную синхро-
низацию в обработке этих сигналов. Однако на 
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практике добиться такой синхронности очень 
сложно. Отсюда возникают аппаратурные за-
держки HCD (Hardware Code Delay), также име-
нуемые DCB (Differential Code Bias). Эти задерж-
ки исключаются при использовании безионос-
ферной комбинации измерений (10). В режиме 
одиночных измерений существует ряд методов 
по их определению [18]. Для навигационных 
спутников наиболее удобным методом нахож-
дения данных поправок представляется исполь-
зование модели ионосферы в формате IONEX, 
предоставляемой IGS. Величины поправок DCB 
определяются вместе с величинами TEC ионос-
феры и предоставляются для каждого НС в на-
носекундах. Значения аппаратурных задержек 
для двух рабочих частот НС вычисляются по 
формулам:
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	(23)

где L1 1= ν  и L2 2= ν  — две разные частоты из-
мерений; Db — величина поправки из файла 
IONEX в наносекундах. Аналогичные задерж-
ки возникают и для фазовых измерений, в этом 
случае они именуются как HPD (Hardware Phase 
Delay). В последнее время для обозначения 
всех  видов задержек для всех различных ти-
пов  наблюдений используется термин OSB 
(Observed Specific Bias), а служба IGS пре
доставляет специальные файлы для учета OSB- 
задержек.

Если аппаратурную задержку приемника тре-
буется оценить отдельно от шума, то это можно 
сделать по формулам из работы [19]:
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где Dbl — DCB-задержка приемника; Dbh,i — 
DCB-задержка НС; narc  — количество дуг види-
мости каждого НС (временной интервал, на ко-
тором НС находится в зоне видимости НКА без 
перерыва); nobs  — количество наблюдений в дуге 
видимости НС; L ij1,  и L ij2,  — фазовые наблюде-

ния на двух частотах (в метрах); P ij1,  и P ij2,  — ко-
довые наблюдения на двух частотах (в метрах); 
σTEC,ij  — стандартное отклонение величины 
TEC, которое находится в файле IONEX. Для 
спутника GRACE-A данная задержка составля-
ет — 19.224 нс [20].

Межчастотное смещение
Сигналы GPS основаны на методе мно-

жественного доступа с кодовым разделением 
(CDMA-сигналы). Каналы передачи в таком 
случае имеют общую полосу частот, но разные 
кодирующие последовательности. Однако на-
блюдения несущей фазы и псевдодальности 
ГЛОНАСС основаны на методе множествен-
ного доступа с разделением каналов по частоте 
(FDMA-сигналы). Каждый спутник ГЛОНАСС 
имеет одинаковые кодирующие последователь-
ности, но передает на разных частотах, соответ-
ствующих своему частотному каналу. Причем 
канал может быть одинаковым у двух НС, нахо-
дящихся с противоположных сторон Земли. Ча-
стоты несущих для конкретного спутника опре-
деляются следующими выражениями:
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где G1  и G2  — две основные частоты 
ГЛОНАСС, на которых излучает каждый спут-
ник; n  — номер частотного канала. Каналы с 
номерами –5, –6 и, в некоторых случаях 7, ис-
пользуются для НС, проходящих тестирование 
и отладку. На практике между измерениями от 
спутников с разделением каналов по частоте 
возникают IFB-смещения (Inter-Frequency 
Bias), связанные с аппаратурными задержками 
при обработке различных частот. Эти задержки 
могут достигать 4 нс [21], поэтому правильное 
моделирование поправок IFB — это критически 
важный этап при обработке ГЛОНАСС-измере-
ний. В работе [21] был проведен анализ методов 
оценки поправки IFB. Среди методов 
предлагалось:
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•  пренебрежение поправкой IFB и включе-
ние ее в оценку ошибки часов приемника;

•  оценка IFB для спутников с одинаковым 
частотным каналом;

•  ценка IFB для каждого спутника ГЛОНАСС.
Анализ показал, что поправки IFB могут не 

совпадать строго для одного и того же частотно-
го канала. Поэтому предпочтительным оказыва-
ется последний метод, в котором выбирается 
опорный спутник (желательно с нулевым частот-
ным каналом) и в список уточняемых параме-
тров дополнительно вводится n − 1  (где n  — 
число наблюдаемых ГЛОНАСС спутников) чис-
ло параметров DIFB, описывающих смещение 
сигнала во времени относительно опорного 
спутника. Поправка IFB при этом считается по-
стоянной на всем временном интервале для каж-
дого спутника.

Межсистемное смещение
При обработке данных, полученных с помо-

щью разных глобальных навигационных спут-
никовых систем, возникает необходимость 
в учете параметра межсистемного смещения 
(ISB). Это смещение связано с особенностями 
приемников различных типов навигационных 
систем. Но и для одного и того же типа прием-
ника ISB-параметр может незначительно от-
личаться из-за задержек, вызванных антенной, 
кабелем или тепловыми эффектами в бортовой 
аппаратуре. В настоящее время в большинстве 
ГНСС-приложений поправка ISB оценивается 
либо как постоянная величина, либо как кусоч-
но-непрерывная на интервале в 30 мин. Также 
можно моделировать данное смещение белым 
гауссовским шумом [22]. Поправка ISB для ка-
ждой пары спутниковых систем вносится в чис-
ло уточняемых параметров и оценивается вме-
сте с вектором состояния НКА.

УТОЧНЕНИЕ ОРБИТЫ 
ПО КОМБИНИРОВАННЫМ 

НАБЛЮДЕНИЯМ

Ниже приводятся результаты эксперимен-
та определения орбиты по совместным модель-
ным наблюдениям GPS/ГЛОНАСС с целью де-
монстрации разработанной модели наблюдений. 
Для этого было разработано специальное про-
граммное обеспечение (ПО) LOIS [23], позво-
ляющее уточнеть орбиту космического аппарата 
по данным глобальных навигационных спутни-
ковых систем. В основе данного ПО лежит метод 

дифференциального уточнения орбиты — обоб-
щенный фильтр Калмана. В этом методе изме-
рения ГНСС поступают на вход фильтра после-
довательно, со временем. Исходя из априорной 
оценки вектора состояния КА составляется мо-
дель наблюдений, как это описано в предыду-
щем разделе. Затем на основе сигнала рассогла-
сования между наблюдениями и моделью вычис-
ляется апостериорная оценка вектора состояния. 
Эта оценка используется в качестве априорной 
на следующую эпоху с измерениями ГНСС. За-
тем цикл повторяется заново, пока не закончат-
ся наблюдения.

Эксперимент по уточнению орбиты про-
водился на примере синтетических GPS/
ГЛОНАСС-измерений геодезического спутни-
ка GRACE-A. Проект GRACE 2002–2017 (англ. 
Gravity Recovery And Climate Experiment) — со-
вместная спутниковая миссия, целью которой 
было изучение гравитационного поля Земли и 
его временных вариаций, Национального управ-
ления по аэронавтике и исследованию космиче-
ского пространства (NASA) и Германского цен-
тра авиации и космонавтики. Проект состоял из 
двух спутников, расположенных на практиче-
ски одной и той же низкой околоземной орби-
те и разнесенных на ней на расстояние в 220 км. 
Околополярная орбита спутников GRACE-A и 
GRACE-B имела наклонение 89.6° и высоту, ко-
леблющуюся от 497 до 521 км. Модель движения 
НКА GRACE-A, использующаяся в данном экс-
перименте, представлена в табл. 2.

Поскольку разработанную модель измерений 
необходимо было проверить и сравнить с анало-
гами, а получение реальных комбинированных 
измерений GPS/ГЛОНАСС затруднительно, 
для моделирования наблюдений было примене-
но зарубежное ПО Bernese [24], которое исполь-
зует реальные данные космического проекта. 
Данное ПО позволяет создавать синтетические 
измерения с учетом различных эффектов моде-
ли движения и наблюдений, а также с исполь-
зованием различных навигационных спутни-
ковых систем. ПО Bernese создавалось группой 
докторов наук Бернского университета и прошло 
проверку временем, поэтому сравнение модели 
измерений из данной работы и метода модели-
рования наблюдений в ПО Bernese оказывается 
крайне полезным. При моделировании наблю-
дений в ПО Bernese использовалась модель дви-
жения КА, аналогичная описанной выше. Тем 
не менее допускается наличие рассогласования 
в численном интегрировании уравнений движе-
ния на уровне 1…2 мм на интервале в 10 с. Для 
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уточнения орбиты использовались фазовые из-
мерения, содержащие шум со среднеквадратиче-
ским отклонением 2 мм. Измерения моделиро-
вались с частотой 0.1 Гц. Также нужно уточнить, 

что ПО Bernese не способно моделировать эф-
фект начальных фазовых целочисленных неод-
нозначностей (только эффект пропуска циклов), 
поэтому с помощью ПО  LOIS в наблюдения 
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Ст. отклонение (О-С)

Время, ч

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24

Средняя (О-С) на эпоху

Рис. 3. Среднее невязок (O – C) эксперимента по определению орбиты спутника GRACE A по безионосферной 
комбинации синтетических фазовых измерений систем GPS/ГЛОНАСС.

Таблица 2. Описание модели движения и уточняемых параметров

Модель Параметры / необходимые действия
Модель гравитационного поля EGM2008, до степени и порядка 360
Эфемериды третьих тел JPL DE430
Твердые и полярные приливы IERS2010
Океанические приливы IERS2010, FES2004
Океанические полярные 
приливы IERSE2010, Desai

Релятивизм IERS2010,
ОТО, эффект Лензе – Тирринга, прецессия де Ситтера

Давление солнечного излучения
Разбиение поверхности НКА на участки с заданной площадью, ори-
ентацией, а также постоянными коэффициентами отражения и 
зеркальности

Атмосферное торможение С заданным постоянным баллистическим коэффициентом.
Расчет плотности атмосферы по модели NRLMSISE-00

Метод численного 
интегрирования Метод Рунге – Кутты 4-го порядка

Уточняемые параметры Три компоненты радиус-вектора НКА, три компоненты вектора скоро-
сти НКА, параметры фазовых неоднозначностей
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были дополнительно введены случайные цело-
численные параметры, постоянные для каждой 
дуги видимости НС. Таким образом, вектор 
уточняемых параметров в данном эксперимен-
те содержал трехмерные координаты и скорости 
КА, а также параметры фазовых неоднозначно-
стей. Поправки IFB / ISB считались нулевыми. 
Вместо определения ионосферного коэффици-
ента использовалась безионосферная комбина-
ция фазовых наблюдений. Ошибка часов НКА 
GRACE-A считалась нулевой, поскольку доступ-
ные пользователю измерения уровня  1B уже 
скорректированы за эту поправку.

В качестве критерия для сравнения двух моде-
лей измерений можно использовать оценку невя-
зок между синтетическими наблюдениями и не-
посредственно моделью измерений, так называ-
емых (O – C) невязок. Однако их минимизация 
не гарантирует получения надежного баллисти-
ко-навигационного решения, поскольку одной 
и той же псевдодальности могут соответствовать 
разные наборы координат НКА. В связи с этим, 
следует также обратить внимание на расхожде-
ние уточняемых параметров с истинными. В ка-
честве истинной орбиты спутника GRACE-A в 
настоящем исследовании использовалась оценка 

орбиты Германского центра авиации и космо-
навтики. Кроме того, на основе данной оценки 
моделировались измерения в ПО Bernese.

На рис. 3 изображен график средних невязок 
(O – C). Под средней невязкой здесь понимается 
невязка, усредненная на каждую эпоху по всем 
НС. Таким образом одной эпохе соответствует 
одно число, характеризующее сигнал рассогла-
сования модели измерений и наблюдений. По-
скольку невязки могут иметь и положительные, 
и отрицательные значения, может случиться 
так, что отдельные невязки (O – C) будут иметь 
значительные величины, в то время как сред-
няя невязка будет близка к нулю. Поэтому важ-
но следить и за стандартным отклонением невя-
зок на каждую отдельную эпоху. Средняя вели-
чина стандартного отклонения невязок (O – C) 
на временном интервале 1 сут. составляет 1 см. 
В некоторые эпохи невязки могут резко возрас-
тать из-за появления новых НС с неизвестными 
параметрами фазовых неоднозначностей.

На рис. 4 приведен график трехмерного от-
клонения от эталонного местоположения НКА 
(модуль вектора невязки положения). Средняя 
невязка местоположения составляет 18 мм. Вели-
чина невязок (O – C) и трехмерного положения 
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Рис. 4. Невязка трехмерного положения НКА эксперимента по определению орбиты спутника GRACE A по бези-
оносферной комбинации синтетических фазовых измерений систем GPS/ГЛОНАСС.
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может объясняться ошибками эфемерид НС и 
шумом измерений. Также не исключается рассо-
гласование в моделях измерений ПО LOIS (об-
работка измерений), ПО Bernese (создание син-
тетических наблюдений) и Германского центра 
авиации и космонавтики, который предоставлял 
эталонную орбиту. Таким образом, сравнение 
разработанной модели с зарубежным программ-
ным обеспечением и реальной орбитой НКА по-
казывает совпадение в пределах 1…2 см. Такая 
точность согласуется с другими зарубежными 
работами по уточнению орбит НКА с помощью 
ГНСС [25, 26].

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
В настоящей работе описан процесс построе-

ния расчетных значений комбинированных на-
блюдений глобальных навигационных спутни-
ковых систем. Приводится описание основных 
формул и выражений для учета всевозможных 
эффектов модели наблюдений ГНСС. Описан-
ная модель прошла тестирование в разработан-
ном отечественном программном обеспечении 
для уточнения орбит космических аппаратов. 
Моделирование наблюдений прошло сравне-
ние с зарубежным программным обеспечением 
в процессе эксперимента по уточнению орбиты 
космического аппарата GRACE-A. Среднее трех-
мерное отклонение местоположения НКА соста-
вило 18 мм.

Зарубежные работы по уточнению орбит НКА 
с помощью данных ГНСС опираются на одни и 
те же готовые программные обеспечения, не вда-
ваясь в подробности расчета тех или иных эф-
фектов модели наблюдений. Описанная в дан-
ной работе модель позволяет исследователю 
самому включать или выключать различные эф-
фекты, изучать их вклад в конкретном экспери-
менте, проводить высокоточное позиционирова-
ние космических аппаратов и валидацию резуль-
татов. Она будет крайне полезна для различных 
приложений, экспериментов, научных миссий и 
программных обеспечений, связанных с навига-
ционными сигналами ГНСС.
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При решении задач о разлете плазменных струй электроракетного двигателя в космосе 
необходимо учитывать влияние магнитного поля Земли на формирование плазменного потока. 
В работе показано, что под воздействием геомагнитного поля плазменные струи приобретают 
на некотором расстоянии от источника специфические трехмерные формы, двояковыпуклые 
плазменные лепестки — «корсуноиды». Сила такого воздействия определяется параметром 
электромагнитного взаимодействия — параметром Ампера, равного отношению масштаба 
поперечных электромагнитных сил к градиенту давления.
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ВВЕДЕНИЕ
В ходе разностороннего изучения свойств 

плазменных потоков на заре космической эры 
(см., например, [1, 2]) были исследованы осо-
бенности влияния на их динамику собственно-
го электрического поля и внешнего магнитно-
го поля, а также процессы, которые позволяют 
кардинально влиять на потоки плазмы, управ-
ляя полями и токами в них (можно и ускорять, и 
тормозить поток [3], фокусировать или расши-
рять его [4], и даже отклонять от первоначально-
го направления [5, 4]).

В условиях космического полета реактивная 
струя электроракетного двигателя (ЭРД) истекает 
в среду с малой плотностью плазмы ионосферы и 
нейтралов собственной внешней атмосферы кос-
мического аппарата (КА). Расширение струи при 
этом не будет вполне свободным, так как струя 
и образующаяся в ней вторичная плазма имеют 
электрический контакт с корпусом аппарата и с 
проводящим фоном. В отличие от космических 
условий при работе ЭРД в вакуумной камере 
электрический контакт плазмы с проводящими 
стенками камеры очень плотный, в результате 
чего искажается распределение электрических 
потенциалов и токов в струе, следовательно, 
искажаются ее динамические характеристики. 

Особенно это относится к периферийной ча-
сти струи, где потоки вторичной плазмы, воз-
никающей в результате взаимодействия плазмы 
струи с фоном (на три – четыре порядка более 
плотным, чем в космосе), непосредственно вли-
яют на разлет первичной струи, на распреде-
ление потенциалов в ней и, в конечном счете, 
опять на динамические характеристики струи.

С учетом указанных электрофизических 
свойств плазменных потоков, при разработке мо-
дели разлета струи ЭРД основной задачей было 
принято максимально корректное описание рас-
пределения в струе электрических полей и токов 
применительно к условиям на борту КА [6, 7].

Для решения задачи разлета выхлопной плаз-
менной струи ЭРД в космосе была использована 
система уравнений Брагинского применительно 
к двухкомпонентной плазме [8], позволяющая 
учитывать влияние электрических и магнитных 
полей (в частности, термоэлектронные и термо-
магнитные эффекты), а также электрических то-
ков на динамику струи. 

В общем случае движение гиперзвуковой 
струи ЭРД во внешнем магнитном поле описы-
вается трехмерной системой уравнений. Для ра-
ционального, но достаточно корректного реше-
ния таких математически сложных задач была 
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использована гипотеза об автомодельности ос-
новного потока (двумерной или трехмерной 
конфигурации) и разработана так называемая 
SSM-модель (англ. Self-Similar Model) [9], кото-
рая дает возможность учитывать, в частности, 
процессы генерации электрических токов вну-
три струи. Автомодельность процессов весьма 
распространена в природе. Неоднократно было 
зарегистрировано, что реальные (неавтомодель-
ные) распределения параметров разнородных 
явлений перестраивались затем в автомодельные 
[10]. Это свойство, как показано в работе [8], об-
наружено и у струй ЭРД. 

Результаты расчетов по упомянутой модели 
параметров струй в вакуумных стендах были со-
поставлены с экспериментальными данными, 
полученными при испытании различных типов 
двигателей: холловских, ионных, дуговых. В ра-
ботах [10, 11] показано, что SSM-модель более 
корректно, чем многие другие, описывает па-
раметры плазмы в периферийных зонах струи. 
Проведенное сопоставление дает возможность 
сделать и другой вывод: раз параметры струй са-
мых разных двигателей, различающихся и мощ-
ностью, и расходом, и удельным импульсом, 
одинаково точно описываются SSM-моделью, 
гипотеза об автомодельности течения в струях 
ЭРД справедлива. Особенно наглядно это прояв-
ляется в том, что, согласно экспериментальным 
данным, течение струй, имеющих геометриче-
ские особенности в начальном сечении (напри-
мер, шестигранная струя ионного двигателя [12] 
или полая струя холловских двигателей [13]) на 
расстояниях уже 2…3 калибров превращается в 
автомодельное течение. 

Таким образом, широко распространенное в 
природе свойство автомодельности (от микро-
капиллярных потоков до ядерного взрыва [14]) 
наличествует и в частном случае струи плазмы, 
создаваемой ЭРД.

РАЗЛЕТ ПЛАЗМЕННЫХ СТРУЙ 
В ВАКУУМЕ

В отличии от разлета газовых струй на рас-
ширение плазменных струй в вакууме влияют не 
только начальные условия и процессы столкно-
вений частиц плазмы, но и внутреннее, самосо-
гласованное электрическое поле. Величина на-
пряженности внутреннего электрического поля 
определяется градиентами концентрации и тем-
пературы плазмы, внешним магнитным полем и 
токами в плазме. В разреженной плазме на рас-
пределение этих полей существенное влияние 

оказывает электронная теплопроводность, а 
также термоэлектрические и термомагнитные 
эффекты. В результате величина и распределе-
ние электрических полей в струе существенно 
отличаются от распределения Больцмана, часто 
используемого в системе уравнений динамики 
плазменных выхлопов (см., например, [15, 16]). 
Ионы ускоряются этим полем преимуществен-
но в направлениях, соответствующих макси-
мальным значениям градиентов (например, по-
перек узкой струи или вдоль направления те-
плового потока и т.д.). В результате плотность 
вещества в периферийной части плазменной 
струи оказывается относительно большей, чем 
в струях идеальных газов с теми же начальными 
параметрами.

На начальной стадии разлета выхлопа маг-
нитное поле слабо влияет на распространение 
плазмы, и разлет ее носит инерционный харак-
тер. По мере расширения выхлопа скорость дви-
жения плазмы поперек магнитного поля Земли 
B замедляется до скорости поперечной диффу-
зии. Разлет вдоль поля B определяется самосо-
гласованным электрическим полем и немного 
ускоряется. Разность скоростей вдоль и поперек 
поля B в результате сказывается на конфигура-
ции искусственных плазменных образований 
(ИПО), приобретающих специфические удли-
ненные формы, следуя направлению магнитного 
поля Земли.

Начальный участок выхлопных струй имеет 
осесимметричную форму. Конфигурация даль-
ней зоны струи будет определяться питч-углом 
a — углом между векторами скорости струи V и 
геомагнитного поля B (это относится к струям, 
инжектированным на околоземной орбите, где 
магнитное поле достаточно сильное). Если плаз-
менная струя истекает вдоль силовой линии 
a = °( )0 , то она имеет вид длинной узкой спицы, 

поперечный размер которой намного меньше ха-
рактерного продольного, т.е. a ≪ l. Когда струя 
истекает поперек силовых линий a = °( )90 , даль-
няя ее часть приобретает форму лепестка, сплю-
щенного в направлении v B× . 

На рис. 1 показаны конфигурации ИПО для 
разных значений углов  α. Такие ИПО, чув-
ствительные к направлению истечения отно-
сительно магнитного поля Земли, специалисты 
называют «корсуноидами» по имени автора — 
Анатолия Григорьевича Корсуна, первым по-
лучившего математическое описание динамики 
плазменных струй ЭРД на околоземной орбите 
[17–19]. 
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ВЛИЯНИЕ ГЕОМАГНИТНОГО ПОЛЯ 
НА РАЗЛЕТ ПЛАЗМЕННЫХ СТРУЙ

Воздействие поля B на плазменный выхлоп 
определяется электрическими токами � j, генери-
руемыми в плазме под воздействием поля поля-
ризации E = ×�v B (v — локальная скорость плаз-
мы). Если концентрация плазмы в выхлопе не 
сильно превышает концентрацию ионосферного 
фона, то токи j замыкаются преимущественно 
через фоновую плазму, поляризация в плазме 
снимается на небольшом расстоянии. Этот ре-
жим расширения плазмы рассмотрен в публика-
циях [20, 21]. В настоящей работе решается зада-
ча о динамике достаточно мощных и плотных 
струй, на динамику которых ионосферная плаз-
ма не влияет.

В струях, генерируемых ЭРД, плазма практи-
чески полностью ионизована (степень иониза-
ции a > 0.95). Поэтому влияние малого потока 
нейтралов на характеристики основного пото-
ка в космических условиях пренебрежимо мало 
[22, 15]. 

Энергия ускоренных ионов обычно много 
больше температуры электронов и разброса 

ионов по энергиям, поэтому число Маха велико 
M 2 10( ). Поток плазмы хорошо сфокусиро-

ван, т.е. его расходимость минимальна. В уско-
рительном канале в зоне электрического разряда 
и на начальном участке струи, где происходит 
взаимодействие пучка ускоренных ионов с мед-
ленной плазмой нейтрализатора и вторичной 
плазмой, возникают разнообразные неустойчи-
вости [23] и генерируются интенсивные колеба-
ния [24–26]. Многие типы подобных пучко-
во-плазменных колебаний эквивалентны эффек-
тивным столкновениям [1] электронов и ионов. 
Поэтому для описания динамики потока в 
выхлопном факеле ЭРД вполне оправдано при-
менение континуального приближения. 

С целью расчета расширения струи была ис-
пользована система уравнений Брагинского, 
описывающая динамику полностью ионизован-
ной плазмы [8]. В этих уравнениях учтено влия-
ние электрических и магнитных полей, а также 
электрических токов на динамику струи. В част-
ности, приняты во внимание термоэлектрон-
ные и термомагнитные эффекты. Члены в урав-
нениях переноса импульса и энергии связаны 

(à)

(á)

(â)

VPCU

VPCU

B

30°

Рис. 1. Конфигурация ИПО для разных значений угла α: (а) α = 0, струя истекает вдоль магнитного поля; (б) α = 30°, 
струя истекает под углом к магнитному полю; (в) α = 90°, струя истекает поперек магнитного поля (внизу справа 
показана другая проекция корсуноида).
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соотношениями Онзагера, что обеспечивает 
существование автомодельных решений при-
менительно к разнообразным потокам плазмы 
[27–29].

Решения системы Брагинского относительно 
двухмерных плазменных струй получены в авто-
модельном виде [30, 7]. 

Характер течения струи определяют следую-
щие критерии:

M
m u

T
i=







2 1 2

γ

/

 — число Маха; 

S
u B a

NT
= s π

γ

2 2 3



 — параметр магнитного взаи-

модействия (параметр Ампера), характеризую-
щий влияние магнитного поля на струю (при 
S < 1 — магнитное поле не влияет на динамику 
плазменной струи, а при S  >  1 — влияние 
сильно); 

Π = π saT
Ne

e


2  — параметр, характеризующий от-

носительную роль процессов переноса в плазме, 
в частности, ее теплопроводность (при Π < 1 — 
струя расширяется адиабатически, а при  
Π > 1 — изотермически);

Kn
a

ae
CEX= ′λ  — аналог числа Кнудсена, ха-

рактеризующий эффективность перезарядки ио-
нов пучка на нейтралах фона.

В приведенных выше выражениях использова-
ны следующие обозначения: s — проводимость 

плазмы; T  — температура, T T Te i= + ; u — ско-

рость; a a x= ( ) — характерный поперечный раз-

мер струи; N  — расход ионов; B —индукция маг-
нитного поля; mi  — масса иона; �e — заряд; �γ — 
показатель адиабаты; λCEX  — длина пробега иона 
до перезарядки. 

Для упрощения исходной, довольно слож-
ной, системы уравнений используются три ма-
лых параметра

1 12M
  — поток гиперзвуковой;

′ =a
da
dx

 1— поток  узкий и  слабо 

расходящийся; 
1 1

Kne
  — перезарядка на фоновых нейтра-

лах слабо влияет на динамику струи.
Из условия малости этих параметров следу-

ет, что продольные градиенты основных харак-
теристик струи значительно меньше, чем попе-
речные. В частности, различие влияния на ди-
намику струи тепловых потоков поперек и вдоль 
струи может быть значительно.

Характерные значения критериев струй ЭРД, 
инжектированных на геостационарной орбите и 
в стенде с хорошим вакуумом, следующие:  
S  1, �M 2 1 , П �≥ 1 , �Kne  1.

Применительно к этим условиям система 
уравнений Брагинского выглядит так:
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где n n ni e= =  — концентрации компонентов 
плазмы; j en u ue= −( ) — плотность электриче-
ского тока; j — электрический потенциал; Qi и 

Qe — плотности потока энергии; β = 0 7.  — чис-
ленный коэффициент термосилы.

Автомодельное решение системы плазмоди-
намических уравнений,  описывающее 
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осесимметричную двумерную струю в цилин-
дрической системе координат x r,( ), ищется в 
виде:

	
u u x y w uda dx

r
a

T T x nu
N

a

c

c

= ( ) ⋅ ( ) = =

= ( ) ( ) = ( )






η η η

τ η ν
π

ζ η

�, , ,

, ,


2 



	 (2)

где u, w – компоненты скорости вдоль координат
�x и r  соответственно; �η ‑ автомодельная пере-
менная; индекс c обозначает ось струи.

Система уравнений в частных производных 
(1) при выполнении условия разделения пере-
менных x и η сводится к двум системам обыкно-
венных дифференциальных уравнений относи-
тельно функций ζ η( ), τ η( ), y η( )и функций �a x( ),
�u xc ( ), �T xc ( ).

Будем считать, что ζ τ0 0 0 1( ) = ( ) = ( ) =y ,  
а �ν — численный множитель, определяемый ус-
ловием 

0
2

a
nu rdr N∫ =π или ν ζ η η− = ∫1

0
2

a
d .

В случае адиабатического течения (П ≪ 1) с 
пренебрежимо малым джоулевым тепловыде-
лением, система упрощается. При подстановке 
в такую систему (1) соотношений (2) уравнение 
неразрывности потока удовлетворяется тожде-
ственно, а остальные принимают вид
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В первом из них автомодельные переменные 
разделяются, если выполняются два равенства:
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
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Первое соотношение является очевидным 
при η = 0, а второе оказывается дополнитель-
ным, необходимым для разделения переменных, 
т.е. для обеспечения автомодельности двумерно-
го течения. В результате получаем четыре урав-
нения для трех функций u xc ( ), �T xc ( ) и a x( ): 
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T u ac c

1
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u
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c

C 2 1−( ) = const,

где C1 и C2 — константы разделения переменных 
x и η.

Дополнительное соотношение может быть 
тождественным уравнению адиабаты, если 
u0 = const . Это условие выполняется при ги-
перзвуковом истечении плазмы, так как в этом 
случае при расширении струя достигает предель-
ной скорости

u u Mm
2

0
2

0
2 11= −( )− −

γ .

Константа разделения C2 2= γ. Отсюда для 
определения трех функций ς η( ), τ η( ) и y η( ) по-
лучается только два соотношения
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Формулы компактны при C C1 2= , что экви-
валентно определению a как такого значения ра-
диуса, при котором

nT
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2
12= = − +( )ζ γ .

Итак, параметры струи изменяются вдоль оси 
следующим образом:

u u T ac m c= −( ); � 2 1γ , �mu aa T
a
am

2
0

0
2 1

2′′ =






−( )
γ

γ

.

Поперечные зависимости, характеризующие 
адиабатическое течение, имеют вид:

nu
n u

y
c c

2

2
2 1

1= = +( )− +( )
ζ η

γ
,  

nT
n T yc c

= = +( )−ζτ η
γ

1 2 .�

Применительно к электроракетным двига-
телям типа ДАС (двигатель с анодным слоем) 
и СПД (стационарный плазменный двигатель) 
мощностью большей 1 кВт на некотором рассто-
янии от ускорителя в струе выполняются соот-
ношения П ≫ 1. Поэтому течение в ней описы-
вается изотермическим вариантом системы (1). 
Автомодельное решение получено аналогичным 
способом. Оно имеет вид:
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
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0
2
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2
2
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M
= −







2 1 1

0
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.

Система уравнений, описывающая течение 
вдоль геомагнитного поля полностью ионизо-
ванной плазмы в цилиндрической системе коор-
динат �z, r , �θ имеет следующий вид [7]:

j B T
u
rθ − ∂

∂
= 0, �T T Te i= + , ∂

∂
+ ∂

∂
=nu

z
rnv

r r
0,

3
2

2
∇( ) + ∇ = − + ∇

⊥
nVT nT V

j j R
en

qT
� � �� ���

�θ

s
,;

m nu
u
z

nT
zi

∂
∂

= − ∂
∂

,

j vBθ s= − ⊥ , �s s⊥ =




0

0

3 2
T
T

,

где u и v — компоненты скорости потока 


V  вдоль 
осей z и r , RT  — термосила [8].

Если же струя направлена вдоль оси X , а маг-
нитное поле вдоль оси Z , то в декартовой систе-
ме координат уравнения, описывающие динами-
ку плазмы поперек магнитного поля, имеют вид 
[7]:

∇( ) =nV 0,  m V u
nT
x

j Bi yn∇( ) = − ∂
∂

+ ,  

∂
∂

+ =nT
y

j Bx 0,  m V w
nT
zin∇( ) = − ∂

∂
,

j vBx = ⊥s ,  �s s⊥ =




0

0

3 2
T
T

,  ∇ =j 0
� ������

,  

3
2

2
nV T nT V

j j R
en

T∇( ) + ∇ = +
⊥s

�� ���
,

где u, v, w — компоненты скорости течения плаз-
мы V по осям x, y, �z соответственно; RT  — термо-
сила [8].

Автомодельные решения для этих случаев на-
ходятся аналогично, как для случая инерцион-
ного разлета. Для всех случаев течений в иссле-
довании [7] получены, в частности, зависимости 
поперечного размера струи вдоль по потоку и 
поверхности изоконцентралей. 

По мере расширения струи, истекающей в пу-
стое пространство, давление в ней падает и на 
некотором расстоянии от источника становится 
равным магнитному давлению. Разлет струи 
можно условно разделить на три стадии: �S < 1,
�S ~ 1 и S > 1, каждая из которых имеет свои 
особенности.

На начальной стадии разлета выхлопа, пока 
S < 1, магнитное поле практически не влияет на 
распространение плазмы, и разлет ее носит 
инерционный характер. Анализ этой стадии из-
ложен в работе [9]. По мере расширения выхлопа 
S  возрастает, и в некоторой точке �x xB=  расши-
рение плазмы поперек магнитного поля замед-
ляется до скорости поперечной диффузии плаз-
мы в магнитном поле B. Скорость же распро-
странения вдоль поля B  равна скорости 
одномерного инерционного разлета. В результа-
те разность этих скоростей сказывается на кон-
фигурации плазменных выхлопов. 

На рис. 2 приведены результаты расчета фор-
мы струи в зависимости от величины параметра 
Ампера. На рисунке внизу показана в безразмер-
ном виде конфигурация плазменной струи, исте-
кающей вдоль магнитного поля. Масштабом ли-
нейных размеров служит начальный поперечный 
размер струи a0. На рис. 2 зависимость a x( ) — это 
изменение поперечного размера струи, замкну-
тые кривые — это изоконцентрали n = const. 

Перестройка течения происходит на малом 
участке близи �x xB= , где параметр магнитного 
взаимодействия S ~ 1. Скорость струи здесь не-

a/a0

10

0

a/a0

S  = 00

0.03

1.0

0 xB 20 x/a0

B U

10 7000 x/a0

a(x)

Рис. 2. Перестройка течения под действием магнит-
ного поля.
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сколько падает, а температура плазмы увеличи-
вается [17].

Если струя истекает поперек магнитных сило-
вых линий a = °( )90 , то поверхности изоконцен-
тралей приобретают вид лепестка, плоскость 
симметрии которого параллельна векторам 



V  и 


B (см. рис. 1). Возникающая в струе система то-
ков сжимает ее в направлении ± × Y �

� �
V B  и 

тормозит по оси X�
�

V . Потоки ионов поперек 
плоскости лепестка при x > xB  и r rB>  много 
меньше, чем при коническом разлете, но вдоль 


B, т.е. параллельно плоскости плазменного ле-
пестка, они несколько больше. Для таких плаз-
менных образований характерно, что попереч-
ный градиент концентрации плазмы много боль-
ше продольного градиента, ∇ ∇⊥ ⊥n  , а 
изменение концентрации n вдоль струи слабо 
n x n x~ ~/ /− −÷( )1 2 10 9 . 

Зону струи, не возмущенную геомагнитным 
полем, можно ограничить двумя размерами: 

x x
NTk
u B

B
c c

< ≅








2

2

1
3

s π
,   �r r

NT k
u B

B
c c

< ≅












s π2 2

1
3

 

Например, для струи стационарного плазмен-
ного двигателя и двигателя с анодным слоем ки-
ловаттного класса (СПД-100 и ДАС Д-55) с пара-
метрами: средняя скорость потока uc = 17000 м/с, 
расход ионов N = ⋅ −2 1019 1с , температура  
э л е к т р о н о в  T = 2 эВ ,  п р о в о д и м о с т ь 
sc = 1000 �Ом м–1 –1, расходимость k = 26 � [22, 15], 

созданную на геостационарной орбите, где ин-
дукция магнитного поля Земли невелика, 
B = 170нТл , получим xB ≅ 39 �м и rB ≅ 8 �м. За 
пределами зоны, ограниченной размерами xB и 
rB, внешнее магнитное поле изменяет характер 
распределения параметров в струе. 

Геометрический предел влияния геомагнит-
ного поля на разлет плазмы в зависимости от вы-
соты орбиты представлен на рис. 3. Графики по-
строены для струи холловского источника плаз-
мы мощностью 1.35 кВт. Показана зависимость 
продольного размера xB от высоты орбиты (или, 
другими словами, от величины внешнего маг-
нитного поля) и поперечного размера струи �rB. 

Из рис. 3 видно, что на высотах 300…3000 км 
невозмущенная зона струи имеет размеры 
xB ~ ...2 3 �м и rB ~ . ...0 5 1�м, а на геостационарной 
орбите xB ~ 40 �м и rB ~ 6 �м.

ОСНОВНЫЕ ОТЛИЧИТЕЛЬНЫЕ 
ОСОБЕННОСТИ МАТЕМАТИЧЕСКОЙ 

МОДЕЛИ СТРУИ ЭРД — МОДЕЛИ 
«КОРСУНОИДА»

Наиболее распространенные математические 
модели выхлопной плазменной струи основаны 
на гипотезе о коническом разлете дальней зоны 
струи в вакууме. При таком рассмотрении основ-
ные параметры струи: ji  — плотность потока ио-
нов и εi — полная энергия ускоренных ионов, в 
полярных координатах r,θ( ) выражаются следу-
ющим образом:

	 j j
r
r

fc= ( )0
2

2 1 θ , ε ε θi c f= ( )2 	 (3)

Здесь jc, εc — значения на оси струи.
Исходя из этой модели, при испытаниях ЭРД 

в вакуумной камере измеряются поперечные 
распределения в струе � j θ( ), ε θ( ) на некотором те-
стовом расстоянии r r= 0  (обычно r0 1= �м). 
Определенные таким образом функции f1 θ( ) и 
f2 θ( ) используются для расчетов на любых боль-
ших расстояниях.

Аналогичная логика присутствует во многих 
теоретических работах (см.  например 
[14, 31, 26]). Расчеты проводятся для начального 
участка струи от выходного сечения двигателя 
r = 0 до некоторого расстояния r r= 0. В этих ра-
ботах в математическое описание включены 
весьма сложные и трудоемкие кинетические 

н, км

30000

20000

10000

rB xB

10 20 30 м

Рис.  3. Границы влияния геомагнитного поля на 
разлет плазменной струи ДАС Д-55 или СПД-100 
в зависимости от высоты орбиты.
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процессы в струе, учитывающие взаимодействие 
нескольких компонентов плазмы: одно- и двух-
зарядные ионы, нейтралы, электроны. Трудоем-
кость этих расчетов возрастает во много раз по 
мере все более детального описания распределе-
ния параметров в начальном сечении. Примени-
тельно к струям двигателей ДАС и СПД такой 
«детализацией» является то, что поток гиперзву-
ковой и имеет полость вблизи оси. Результаты 
этих расчетов, равно как и результаты наземных 
экспериментальных исследований, показывают 
[10, 11 и ссылки на литературу в них], что упомя-
нутые нелинейные эффекты существенно влия-
ют на характеристики струи только на ее началь-
ном участке, размером в несколько калибров 
(практически �r r< 0 1~ м). Поэтому считается, 
что за пределами этого начального участка мож-
но пользоваться соотношениями (3).

Конические течения действительно реализу-
ются в сверхзвуковых струях нейтральных газов, 
истекающих в вакуум [14]. Физическая причина 
такого свойства потока разреженного газа состо-
ит в отсутствии дальнодействующих сил между 
нейтралами. Принципиальное отличие потоков 
плазмы в том, что в плазме есть дальнодейству-
ющие электрические силы. Даже в весьма разре-
женной неоднородной плазме возникают значи-
тельные электрические поля и токи.

Основное отличие математической модели 
струи, разработанной А.Г. Корсуном, состоит в 
корректном учете согласованных электрических 
полей и токов на все свойства струи (динамиче-
ские, тепловые, электрофизические). При рас-
смотрении задачи о воздействиях плазменной 
струи на КА и его системы основное внимание в 
математическом описании потока уделяется осо-
бенностям движения струи в дальней зоне 
r  1м( ). Поэтому, чтобы не «перегружать» рас-

четы, некоторые процессы, происходящие на на-
чальном участке струи, не рассматриваются. 
(Как правило, за пределами начального участка 
влияние многих процессов на дальнейшую дина-
мику струи мало.) Начальные данные, необходи-
мые и достаточные для расчетов, берутся из экс-
периментальных измерений, многократно и 
тщательно выполненных практически для всех 
популярных типов ЭРД, на расстоянии ~ 1м от 
среза двигателя [см., например, 12, 15, 23, 24].

Имеющиеся в задаче параметры малости 
1 12M

  и da
dx

 1, позволяют получить автомо-

дельное решение для трехмерной гиперзвуковой, 
узкой, теплопроводной струи, истекающей в 
вакуум. 

О физической природе плазменной струи 
ЭРД, согласно наземным и летным эксперимен-
тальным данным, можно сказать следующее. 
Поток в струе существенно неконический. Струя 
по мере удаления от ЭРД под действием самосо-
гласованного электрического поля ускоренно 
расширяется. Этот эффект особенно заметен в 
дальней зоне струи (для двигателя СПД-100 
�x > 1м), в которую могут попадать выступающие 
элементы конструкции КА (параболические зер-
кала радиоантенн, панели солнечных батарей и 
др.) с характерным размером порядка 10м. Плот-
ность потоков импульса и энергии на периферии 
струи гораздо больше, чем это предполагает мо-
дель конического разлета. Соответственно и воз-
действие струи на элементы КА (силовое, тепло-
вое, эрозионное) происходит значительно 
интенсивнее.

В узкой слаборасходящейся струе напряжен-
ность электрического поля E  в радиальном на-
правлении много больше, чем в продольном 
E Er x( ). Такое поле воздействует на пучок ио-

нов, имеющих начальный разброс по продоль-
ным и поперечным скоростям, как электроста-
тический сепаратор: ионы с меньшей начальной 
энергией больше отклоняются вдоль r , вытесня-
ются на периферию струи и там доускоряются. 
Этот эффект сильнее проявляется при �x > 1м, 
поэтому в стендовых экспериментах не 
регистрируется.

Вблизи поверхностей КА, обтекаемых плаз-
мой, возникают тонкие дебаевские слои, харак-
теризуемые значительным падением потенциала 
∆jд. Ионы в этих слоях дополнительно ускоря-
ются в направлении нормали к бомбардируемой 
поверхности. Этот эффект дает заметный вклад 
в силовое, эрозионное и тепловое воздействие 
струи ЭРД на элементы КА.

Вблизи ЭРД струя генерирует облако вторич-
ной плазмы, разлетающееся во всех направлени-
ях и обтекающее все близлежащие участки кор-
пуса КА или вакуумного стенда. Горячие элек-
троны из разряда двигателя (СПД или ДАС) 
через эту плазму поступают на корпус и создают 
значительную разность потенциала j jk > ∆ д 
между струей, КА и окружающей КА плазмой.

Под действием разностей электрических по-
тенциалов, генерируемых и в плазме, и на раз-
личных обтекаемых ею участках проводящих 
поверхностей возникают электрические токи. 
Пути замыкания плазменных токов через про-
водящие поверхности стенда или КА существен-
но влияют на электрофизические и тепловые 
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характеристики струи. Эти эффекты определяют 
отличия характеристик струй в вакуумной каме-
ре и в космосе.

ВЫВОДЫ
Геомагнитное поле влияет на расширение 

струй электрических ракетных двигателей. На 
низких и средних орбитах это влияние начинает 
сказываться с расстояний xB ~ 2 3… � м  и
� � �rB ~ .0 5 1… м, а на высоких орбитах необходимо 
учитывать влияние магнитного поля только на 
радиальные потоки ионов, начиная с rB ~ .5 �м

Геомагнитное поле уменьшает поперечные 
потоки ионов в направлении перпендикулярно B 
по сравнению с инерционным разлетом, но они 
несколько возрастают вдоль B.

Распределение электрических потенциалов и 
токов в струе зависит от возможности их «зако-
рачивания» вне струи. Такая возможность обу-
славливается, например, плотностью фоновой 
плазмы или наличием металлических стенок 
вблизи струи. Соответственно, от этих условий 
зависит и степень влияния слабого внешнего 
магнитного поля на распределение параметров 
внутри выхлопной плазменной струи.
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Изучены особенности инфракрасных (ИК) спектров различных изотопных форм воды (-OH, 
-OD, H2O, HDO и D2O), входящих в кристаллическую структуру основных породообразующих 
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исследований с помощью ИК-Фурье-спектрометра ФТ-801 с приставкой по методу нарушенного 
полного внутреннего отражения (НПО Симекс, Новосибирск). Численными расчетами показано, 
что форстерит может содержать гидроксильные группы -OH(D) в своей кристаллической решетке 
при определенных условиях. Экспериментально проверена возможность удержания различных 
изотопных форм молекулярной воды на поверхности форстерита и получены соответствующие 
ИК-спектры минерала с водяной пленкой. Проведено сравнение полученных теоретически и 
экспериментально ИК-спектров форстерита, содержащего изотопологи воды, с результатами 
наблюдений АМС Чандраян-1 и SOFIA. 
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ВВЕДЕНИЕ

Луна — самое близкое к нам планетарное тело 
со сложной тектонической историей и структу-
рой, значительно отличающейся от земной. Та-
кое расположение позволяет запускать как ор-
битальные и посадочные станции, так и космо-
навтов для отработки методов изучения других, 
более отдаленных планет Солнечной системы. 
Одна из моделей ее происхождения (а именно, 
модель мега-удара) предполагает, что Луна об-
разовалась примерно через 100  млн  лет после 
Солнца в результате столкновения тела разме-
ром с Марс, Тейи, и прото-Земли. В образовав-
шемся лунном магматическом океане (ЛМО) 
железо осело, образовав небольшое ядро, за ко-
торым последовала кристаллизация минералов, 
в результате которой образовались лунная ман-
тия и первичная кора. Эксперименты и геохи-
мические модели, основанные на оценках ва-
лового состава Луны, показывают, что богатый 

Mg-оливин был первым минералом, который 
кристаллизовался и оседал из ЛМО, за ним по-
следовали пироксены и более богатый Fe-оли-
вин [1]. Начиная со степени кристаллизации 
ЛМО ~80%, формировался плагиоклаз, который 
всплыл на поверхность и сформировал первич-
ную анортозитовую кору Луны. На последней 
стадии кристаллизовался ильменит (Ti-содержа-
щий силикат), что вызвало гравитационную не-
стабильность и крупномасштабную конвекцию 
в лунной мантии.

На поверхности Луны оливин широко рас-
пространен в морских районах с преобладани-
ем базальта по сравнению с анортозитовыми 
континентами (рис. 1). В породах лунных мо-
рей состав оливина отражает геохимическую об-
становку в мантии и тектонические процессы 
[2]. Так, оливин в пирокластическом отложе-
нии «оранжевого стекла», доставленного Апол-
лон-17, сохраняет примитивные расплавленные 
включения, содержащие >1000 ppm H2O. Таким 
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образом, некоторые части лунных недр могут со-
держать столько же воды, сколько базальты сре-
динно-океанических хребтов Земли (так называ-
емые MORB-базальты) [3]. «Влажная» Луна, что 
подразумевают такие находки, несовместима с 
полной потерей летучих соединений после ме-
га-удара и предполагает либо менее энергичный 
сценарий ее образования, либо более позднее 
добавление летучих соединений метеоритами и 
кометами. Изотопный состав воды, адсорбиро-
ванной на поверхности или включенной в кри-
сталлическую структуру вышеупомянутых ман-
тийных минералов, мог бы помочь разрешить 
этот важный вопрос.

Впервые на существование изотопов водоро-
да было указано в публикации 1932 г. американ-
ским физико-химиком Г. Юри (Harold Clayton 
Urey). Теперь известно, что водород имеет два 
стабильных изотопа — протий (H или 1H) и дей-
терий (D или 2H), а кислород имеет три стабиль-
ных изотопа: 16O, 17O и 18O. В геохимии изото-
пологи — это молекулы, которые отличаются 
только изотопным составом атомов, из которых 
они состоят. Изотополог имеет в своем соста-
ве по крайней мере один атом определенного 
химического элемента, который отличается по 
количеству нейтронов от остальных. Молекула 
1H2

16O является самой легкой из всех изотопо-
логов воды. Именно воду 1H2

16O следует рассма-
тривать как «легкую» воду, но в естественных 
земных условиях такой чистой «легкой» воды 
не существует. Природная вода представляет 

собой многокомпонентную смесь изотопологов, 
где на 1000000 молекул в среднем приходится 
997284 молекулы 1H2

16O, 311 молекул 1HD16O, 
390 молекул 1H2

17O и около 2005 молекул 1H2
18O 

[4].
Согласно международному Венскому стан-

дарту (VSMOW), абсолютное содержание дей-
терия и кислорода-18 в морской воде состав-
ляет: D/H  =  155.76⋅10–6, или 155.76  ppm и 
18O/16O =  2005.2·10–6, или 2005  ppm. Это важ-
но для использования так называемой δ-запи-
си в изотопной геохимии [5], где идет сравнение 
образцов со общепризнанными стандартами (в 
промилях, ‰): 

	 δ ×D D H D Hsample VSMOW� � � � �‰( ) ( )= −1 1000, 	 (1)

где R0 = D/HVSMOW = 1.5576·10–4. Важно, что три 
основных экзогенных источника воды для Луны 
имеют различный изотопный состав: солнеч-
ный ветер, δD = –897 %; кометы, содержащие 
аномально тяжелый досолнечный межзвездный 
лед, δD = +9300–13100 ‰; углистые хондриты 
(тип CM), δD ≈ –430 ‰, (тип CI) δD ≈ –480 ‰ 
и др.

Одним из главных источников воды, газов 
и летучих соединений для ранней Луны была 
миграция вещества в Солнечной системе [6]. 
Присутствие большого количества монооксида 
углерода (CO), обнаруженного в эксперименте 
LCROSS [7], указывает на значительный вклад 
углистых хондритов в эти процессы. В то же вре-
мя предлагаемые механизмы удержания газов и 
воды в лунном реголите при значительном на-
греве поверхности в отсутствие атмосферы тре-
буют привлечения сложных взаимодействий [8] 
и остаются во многом спорными. В настоящей 
работе используются данные приборов Чандра-
ян-1 (спектрометр  M3) и SOFIA по ИК-спек-
трам в интервале 3…6 мкм; предпринята попыт-
ка оценить наличие различных изотопных форм 
связанной с базальтами молекулярной воды — 
H(D)2O, и гидроксильных групп -OH(D) (да-
лее — изотопологи воды), основываясь на соб-
ственных экспериментальных и численных 
исследованиях особенностей ИК-спектров во-
досодержащего («влажного») оливина.

МЕТОДЫ ИК СПЕКТРОСКОПИИ
Поглощение, отражение и собствен-

ное тепловое излучение вещества в види-
мой (~0.38…0.74  мкм, VIS) и инфракрас-
ной (~1…1000  мкм, IR) области длин элек-
тромагнитных волн (ЭМВ) входит в число 
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Рис. 1. Распределение оливина на видимой стороне 
Луны: по данным АМС «Кагуя», JAXA [2].
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основных измерений, проводимых при иссле-
довании планет. Спектроскопические данные 
VIS- и IR-спектрометров космических аппара-
тов АМС «Кагуя» (Япония), «Чанъьэ-1» (КНР) и 
«Чандраян-1» (Индия) широко применялись для 
определения топографического и минерального 
состава поверхности Луны (см. рис. 1). В част-
ности, используя данные, полученные спектро-
метром М3 (Moon Mineralogy Mapper) «Чандра-
ян-1», удалось обнаружить следы воды в ее ман-
тийных породах, поднявшихся к поверхности в 
результате сильного удара астероида. 

Пропускание  /  поглощение электромагнитных 
волн веществом

Преимуществом ИК-спектроскопии в сред-
ней области является соответствие диапазона 
длинам волн (частотам) колебаний молекул ор-
ганических и неорганических соединений, что 
вызывает поглощение излучения [9]. Это интер-
вал длин ЭМВ от 2.5 до 30 мкм. Волновое чис-
ло представляет собой обратную величину дли-
ны волны: ῦ = 1/λ, где ῦ измеряется в см–1; λ — в 
сантиметрах, при этом энергия электромагнит-
ной волны: E = ℎῦ. Что касается волновых чи-
сел, то средний ИК-диапазон составляет от 4000 
до 400 см–1, при этом увеличение волнового чис-
ла означает увеличение энергии электромагнит-
ной волны. Для анализа в основном используют-
ся два типа молекулярных колебаний: валентные 
и деформационные колебания. Валентные коле-
бания сопровождаются изменением длины хи-
мической связи вдоль ее оси, при этом различа-
ют симметричные и асимметричные колебания. 
Деформационные колебания сопровождаются 
изменением угла между соединениями. Чтобы 
быть ИК-активными, колебания должны вызы-
вать изменение дипольного момента молекулы, 
и чем больше изменение диполя, тем сильнее 
интенсивность полосы в ИК-спектре.

Основными входными данными в модели вза-
имодействия излучения с веществом являются n 
и k, реальные и мнимые компоненты комплекс-
ного показателя преломления, n* = n + ik. При 
поглощении, действительная часть n комплекс-
ного показателя преломления n* демонстрирует 
аномалию, как схематично показано на рис. 2. 
Этот эффект особенно очевиден в среднем ин-
фракрасном диапазоне, поскольку узкие поло-
сы поглощения вызывают сильную аномалию 
n. Как следствие, спектры ИК-отражения силь-
но отличаются от соответствующих спектров 
пропускания и соотношения Крамерса – Кро-
нига могут быть использованы для анализа их 

корреляции с данными о поглощении электро-
магнитных волн веществом.

На длинах волн от видимой до ближней 
ИК-области (VNIR), где k невелико для многих 
геологических пород, оптические постоянные 
могут быть получены разными методами. Тради-
ционно, измерения пропускания тонких пленок 
или тонких срезов кристаллов использовались 
для расчета мнимой части показателя преломле-
ния, зависящего от длины волны [10]. Измере-
ния коэффициента отражения монокристаллов 
при практически нормальном падении с после-
дующим анализом Крамерса – Кронига могут 
дать обе составляющие комплексного показате-
ля преломления. Также, для получения показа-
телей преломления из спектров отражения ми-
неральных частиц использовались обратные ме-
тоды, основанные на моделях взаимодействия 
излучения с диспергированным веществом, на-
пример, модели Хапке [11] и Шкуратова [12].

Для средней ИК-области, где k велико, ком-
плексный показатель преломления обычно вы-
водится из поляризованных спектров отражения 
хорошо отполированных минеральных поверх-
ностей с использованием модели Лоренца гар-
монических осцилляторов со связью [13], так-
же называемой теорией дисперсии. Количество 
главных комплексных показателей преломления, 
необходимых для полного моделирования спек-
тральной анизотропии минерала, варьируется в 
зависимости от сингонии кристалла. Для изо-
метрических минералов требуется только один 
набор значений n и k. Для минералов с гексаго-
нальной, тетрагональной и тригональной кри-
сталлографической сингонией требуются два на-
бора — один для луча, проходящего параллельно 

k

n

Мнимая
часть

Действительная 
часть

Полоса 
поглощения

Аномалия

Длина волны

Рис. 2. Аномалия действительной части комплекс-
ного показателя преломления в области поглощения.
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оси a (E-ray) и один для луча, параллельного оси 
c (O-ray). Для минералов с орторомбической и 
низкой кристаллографической сингонией тре-
буются три набора оптических постоянных. На-
пример, в орторомбическом случае для модели-
рования трех основных показателей преломле-
ния требуются измерения для поляризованных 
лучей, параллельных кристаллографическим 
осям a, b и c. Для каждого из этих направлений 
основные показатели преломления могут быть 
определены следующим образом

n k

j j j j j j j

2 2
0

2 2 2 2 2 2 2 2 24
− = +

− − ++

ε

πρ ν ν ν ν ν γ ν ν( ) [( ) ]Σ
	 (2)

nk j j j j j j j j� � � � � � � �= − +Σ πρ ν γ ν ν ν ν γ ν ν2 2 2 2 2 2 2 2( ) [( ) ]/ 	 (3)

где суммирование производится по j-осциллято-
рам; ρj, γj и νj — мощность осциллятора, коэф-
фициент затухания и частота соответственно; а 
ε0 — коротковолновая диэлектрическая прони-
цаемость [13].

Отражение реголитом
При взаимодействии фотонов с минеральны-

ми частицами или породами планеты, проис-
ходят два основных процесса: рассеяние и по-
глощение. Взаимодействие между рассеянием 
и поглощением, определяемое оптическими ха-
рактеристиками материалов, приводит к измеря-
емому электромагнитному излучению, а диспер-
сия этого отраженного электромагнитного излу-
чения в зависимости от длины волны приводит 
к характерным спектрам поглощения и отраже-
ния, которые часто используются для диагности-
ки минерального состава. Фотоны, которые от-
ражаются от минеральных зерен, не проходя че-
рез них, не будут диагностическими для состава, 
но на них влияют текстура, размер зерен и по-
ристость поверхности. Фотоны, которые отража-
ются от внутренних граней минералов или пре-
ломляются, проходя через частицы, называются 
рассеянными. Ряд процессов приводит к погло-
щению фотонов минералами и определяется их 
химическим составом и структурой. Некоторые 
из процессов поглощения и их применение в ка-
честве диагностических показателей минерало-
гии углистых хондритов описаны в работе [14].

Спектроскопию небесных тел можно рассма-
тривать как частный случай спектроскопии све-
торассеивающих объектов. Согласно Розенбергу 
[15], общая схема спектро-аналитических иссле-
дований включает следующие этапы:

– измерение оптических характеристик (на-
пример, альбедо) объекта в зависимости от дли-
ны волны;

– определение оптических параметров его 
светорассеивающего поверхностного слоя (объ-
емные коэффициенты рассеяния и поглощения 
на основе теории взаимодействия излучения с 
веществом);

– определение оптических характеристик 
«среднего» светорассеивающего элемента;

– расчеты оптических постоянных материала 
поверхности;

– определение физических и химических 
свойств.

Твердые поверхности небесных тел — это 
объекты со сложной слоистой структурой. По-
верхностные частицы обладают широким спек-
тром физических свойств. Следовательно, схема 
не может быть полностью применена к этим по-
верхностям. Обычный подход заключается в на-
хождении взаимосвязей между спектральными и 
химическими / минералогическими составами с 
использованием лабораторных измерений ана-
логов (в случае Луны, порошка) пород поверх-
ности небесных тел.

Такой подход весьма плодотворен. Напри-
мер, широко известная «пироксеновая» кривая 
Адамса [16] показывает взаимосвязь между ти-
пом пироксена и положением центра полос по-
глощения d–d, образованных ионами Fe2+, в ди-
апазоне 1…2  мкм. «Титановая» кривая позволя-
ет оценить содержание TiO2 в древних морских 
базальтах Луны с использованием измерений 
цветового индекса C (0.42 / 0.55 мкм) [17]. На 
следующем этапе можно попытаться объяснить 
взаимосвязи между спектральными и минерало-
гическими характеристиками и выявить ограни-
чения их применения. Эта схема частично реа-
лизована в простой геометрической модели, раз-
работанной Шкуратовым и Старухиной [12], где 
они используют взаимодействие ЭМВ с веще-
ством для расчета вклада многократного рассе-
яния. В частности, модель позволяет рассчитать 
альбедо поверхности, если частицы покрыты 
тонким слоем с поглощением света, отличным 
от поглощения в объеме. Модель оперирует че-
тырьмя параметрами, два из которых характери-
зуют материал поверхности (действительная n и 
мнимая k части показателя преломления), а два 
других — геометрические (размер L частиц и их 
объемная доля s). Наиболее важным из них яв-
ляется k, размер L (например, средний диаметр) 
может быть оценен априори, изменения n и s не 
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сильно влияют на отражательную способность 
припорошенной поверхности. Модель обрати-
ма, т.е. спектр отражения R(λ) (λ — длина вол-
ны) может быть вычислен по спектру k(λ) и нао-
борот. Это позволяет прогнозировать изменения 
отражательной способности поверхности, воз-
никающие в результате изменения размера или 
состава частиц.

Эмиссионные инфракрасные спектры
Анализ собственного теплового инфракрас-

ного излучения (2.5…100 мкм; 100…4000 см–1), 
часто используемый взаимозаменяемо со спек-
троскопией в среднем диапазоне, — важный 
аналитический метод, применяемый в науках о 
Земле и планетах с начала 1970-х гг. В то вре-
мя как измерения пропускания и поглощения 
были основными аналитическими инструмента-
ми для анализа минералов в лаборатории, раз-
витие эмиссионной спектроскопии произвело 
революцию в дистанционном анализе мине-
ралогического состава поверхности. Исследо-
вание состава и физических свойств объектов 
Солнечной системы с использованием изме-
рений собственного теплового излучения дало 
много результатов. Как широкополосные, так и 
спектральные измерения в среднем ИК-диапа-
зоне привели к улучшению понимания поверх-
ностных процессов Луны, Марса, астероидов и 
даже атмосферы Сатурна и его ледяных спут-
ников [18]. Поскольку инфракрасные эмисси-
онные спектры чувствительны ко многим ми-
нералам и аморфным фазам, включая не содер-
жащие железа, они предоставляют уникальную 
информацию, которая в значительной степени 
дополняет измерения коэффициента отражения 
в ИК-области.

Независимо от природы наблюдаемой по-
верхности, основными диагностическими 
признаками, наблюдаемыми в эмиссионных 
ИК-спектрах, являются особенность Кристиан-
сена (CF), непрозрачность и полосы остаточно-
го излучения (RB). Полосы остаточного излуче-
ния — это явления поверхностного рассеяния, 
которые возникают в областях, где мнимый по-
казатель преломления k велик, и свет не может 
распространяться через образец. Для силикатов 
эти полосы встречаются в основном в диапазо-
не 8…25 мкм (1250…400 см–1) и проявляются как 
минимумы излучения [19]. Особенность Кристи-
ансена, наоборот выражается в виде максимума 
излучательной способности и проявляется в об-
ласти, где мнимый индекс k минимален, а реаль-
ный индекс n равен индексу окружающей среды. 
Как правило, это происходит на длинах волн, 

меньших (более высокая частота), чем основные 
полосы остаточного излучения. Такой эффект 
был признан индикатором силикатного состава. 
При этом положение CF с большей длиной вол-
ны указывает на более основные составы, а — с 
меньшей длиной волны обозначает более кислые 
составы. Подобно полосам остаточного излуче-
ния, признаки непрозрачности проявляются в 
виде минимумов излучательной способности в 
эмиссионных ИК-спектрах. Однако они обычно 
встречаются в спектрах мелкодисперсных сили-
катных материалов в областях, где k невелико. 
В диапазоне ~8…50 мкм признаки непрозрачно-
сти будут проявляться между полосами остаточ-
ного излучения, в то время как на длинах волн, 
меньших CF, непрозрачность проявляется в виде 
резкого, устойчивого снижения коэффициента 
излучения с уменьшением длины волны.

Оливин обычно обнаруживается и характе-
ризуется на внеземных телах с помощью спек-
троскопии (например, отражения и / или ком-
бинационного рассеяния света) в видимом и 
ближнем инфракрасном диапазонах длин волн 
(VNIR; 0.5…3 мкм) и тепловом инфракрасном 
диапазоне (TIR; 8…50  мкм) (рис.  3). Также, в 
ходе лабораторных измерений было показано, 
что и промежуточный, инфракрасный диапазон 
длин волн (4…8  мкм) отражает Fe-Mg-состав 
оливина. Этот диапазон остается непроверен-
ным в контексте дистанционного зондирования, 
но, вероятно, станет ценным инструментом для 
будущих орбитальных миссий. В более длинном 
(дальнем) ИК-диапазоне оливин также имеет 
отличительные особенности (например, поло-
су 69 мкм), которые изменяются в зависимости 
от состава Fe-Mg, и долгое время служили осно-
вой для астрономических исследований прото-
планетных дисков и межзвездных облаков пыли 
[20].

Инфракрасная эмиссионная спектроскопия 
оливина в среднем диапазоне основана на диа-
гностических характеристиках колебаний (по-
лосы остаточного излучения) и положении мак-
симума излучения (особенность Кристиансена). 
Полосы остаточного излучения встречаются в 
оливине от ~10 до 20 мкм и полезны для опре-
деления содержания Fo в оливине как в лабора-
тории, так и на планетах. Эти полосы слабее в 
более мелкозернистых материалах, таких как ре-
голит, но, тем не менее, дают информацию о ва-
ловом содержании оливина и его составе Fe-Mg 
[21]. Особенность Кристиансена, которая встре-
чается в оливине при ~8…9 мкм, как правило, 
хорошо выражена в мелкозернистых материалах, 
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что позволяет легко его обнаруживать. Длина 
волны, характерная для особенности Кристи-
ансена, уменьшается с увеличением содержания 
SiO2 в породе, что позволяет получить более пол-
ное представление о ее минеральном составе.

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ 
ИССЛЕДОВАНИЯ

Для экспериментального изучения ИК-спек-
тров летучих соединений и воды, сорбирован-
ной минералами в исследовании, применял-
ся ИК-Фурье спектрометр FT-801 с ИК-ми-
кроскопом MICRAN-2 (Simex, Новосибирск). 
Данный спектрометр оснащен двумя пристав-
ками для использования различных методов 
получения спектров: методом нарушенного 
полного внутреннего отражения (НПВО-ЗДО) 
и методом двойного прохождения (ПРИЗ). 
НПВО-ЗДО-приставка содержит либо кристалл 
селенида цинка (ZnSe CVD) либо синтетический 
алмаз, на выбор. Предназначена для измерения 
методом нарушенного полного внутреннего от-
ражения с одновременной визуализацией ми-
крообъекта на встроенном и внешнем мониторе, 
а также методом зеркально-диффузного отраже-
ния с углом падения 45°при верхнем расположе-
нии образца. Кроме того, существует возмож-
ность нагрева образцов до 200° C, что позволяет 
получить подробную кинетическую информа-
цию о процессах, происходящих в поверхност-
ном слое. 

Основное преимущество приставки ПРИЗ — 
возможность получения хорошо выраженных 
спектров микрообъектов после придания им 
формы тонкого слоя на зеркально отполиро-
ванных металлических пластинах. При этом, 
используется режим так называемого двойно-
го прохождения, когда излучение дважды про-
никает сквозь слой вещества, отражаясь от зер-
кала-подложки. С помощью приставки можно 
также регистрировать спектры отражения сы-
пучих образцов и цельных объектов произволь-
ной геометрии в нативном виде, в том числе, 
порошков, зерен и пленок, нанесенных на по-
верхности. Подробности конструкции использу-
емого устройства и особенности его применения 
для минералов углистых хондритов приведены в 
нашей предыдущей работе [14].

Для уменьшения воздействия атмосферной 
влаги и газов, которые могут искажать ИК-спек-
тры минералов (в основном, CO2 и O2), мы дора-
ботали стандартный вариант установки ИК-Фу-
рье спектрометра. Прибор был помещен в газо-
непроницаемый футляр (рис. 4), куда вводился 
инертный газ, аргон, из баллона (не показан на ри-
сунке). Поскольку плотность аргона (~1.78 г/см3)  
больше плотности воздуха (~1.22 г/см3), при за-
полнении футляра он вытеснял воздух из зоны 
анализа, что проверялось регулярным снятием 
фонового сигнала без образца. 

Для проверки работы измерительно-
го комплекса были сделаны пробные измере-
ния ИК-спектров «легкой» (1H2

16O) и «тяже-
лой» (D2

16O) воды. При этом использовался 

2500 2000 1500 1000 500

CF

RB

Волновое число, 1/см

Рис. 3. Эмиссионные особенности в ИК-спектре пропускания оливина: CF— особенность Кристиансена; RB — 
полоса остаточного излучения. Черная линия — оливин из авачитов (Fo90), красная линия — оливин из кимбер-
литовой трубки «Мир» (Fo95).
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лед, полученный из различных изотопных 
форм воды, который плавился в приставке 
ПРИЗ при комнатной температуре 25°С (или 
298°  K). Известно, что вода H2O представля-
ет собой нелинейную трехатомную молекулу с 

тремя нормальными модами колебаний в газо-
вой фазе: υ1 = 3657 см–1 (симметричное растя-
жение), υ2 = 1595 см–1 (изгиб) и υ3 = 3756 см–1 
(асимметричное растяжение). Когда вода пере-
ходит в жидкую фазу, эти моды преобразуются, 
и в ИК-спектре появляются дополнительные 
полосы в результате межмолекулярных связей. 
Отдельные полосы υ1 и υ3 сливаются в единую 
широкую полосу растяжения связи O-H с силь-
ным красным смещением по длине волны или с 
уменьшением волнового числа. Утяжеление мо-
лекул воды при замене протия на дейтерий также 
приводит к сдвигу линий поглощения вправо (в 
область меньших волновых чисел) из-за умень-
шения частоты колебаний (рис. 5). Полученные 
спектры в целом хорошо совпали с известными 
опубликованными данными для различных фаз 
«легкой» и «тяжелой» воды (табл. 1, температура 
в Кельвинах). 

Дополнительные (либрационные) полосы в 
ИК-спектре жидкой воды возникают из-за ко-
лебаний каркаса молекул, связанных водород-
ными связями (обозначаемые υL). По мере пере-
хода от жидкого состояния к твердому, полосы 
в ИК-спектре еще более смещаются к меньшим 
волновым числам, и усиливается вклад различ-
ных фононоподобных колебаний решетки льда. 
Фононные моды представляют собой коллек-
тивные возбуждения периодически располо-
женных молекул и могут быть описаны либо 
как акустические (смещение в одном направ-
лении), либо как оптические (переменное на-
правление смещения). Кроме того, направление 
распространения колебания может быть либо 
продольным (параллельным), либо поперечным 

Рис. 4. Внешний вид ИК-Фурье спектрометра  
FT-801 после доработки.

100

90

4000 3500 3000 2500 2000 1500 1000

80

70

60

50

40

30

20

10

П
ро

п
ус

ка
н

и
е

П
ро

п
ус

ка
н

и
е v1-v3 v1-v3

v2 v2

Волновое число

PRIZE lv (447)
PRIZE tv (449)

Волновое число, 1/см
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(перпендикулярным) смещению самого фоно-
на. Соответственно, в дальнем ИК-спектре льда 
возникают две полосы от колебаний решетки, 
обозначаемые как TO- (поперечно-оптические, 
transverse optical) и LA- (продольно-акустиче-
ские, longitudinal acoustic) линии. 

Для экспериментов с адсорбцией воды на по-
верхности оливинов в виде инея использовался 
природный минерал из высокомагнезиальных 
коренных магматических пород вулкана Авача, 

Камчатка (авачиты) [23]. По химическому соста-
ву он близок к форстериту (Mg2SiO4), крайнему 
Mg-члену оливинов, в общем случае являющих-
ся твердым Fe-Mg раствором. 

Используемый программный пакет ALT/
CASTEP (описание см. ниже) предназначен 
для расчетов свойств минералов по составу и 
форме кристаллической ячейки и в силу это-
го не позволяет учесть поверхностную адсорб-
цию воды. Это подчеркивает важность прямых 

Таблица 1. Волновые числа колебаний различных фаз изотопологов воды [22] 

Фаза/Изотополог T, °K υ1 υ2 υ3 υL

H2O
Кристаллический лед, пленка 218 3240 1650 – 820

120 3245 1645 – 785
Жидкость 300 3405 1651 – 698

348 3437 1651 682
Пар 3657 1595 3756 –

HOD
Кристаллический лед, пленка 
(52% HOD, 48% H2O)

78 2381 1477 3192 819

Жидкость (10% H, 90% D) 298 2471 1457 3390 –
Жидкость (90% H, 10% D) 298 2499 1457 3377 –
Жидкость (100% HOD) 298 2485 1439 3370 –
Пар 2724 1403 3707 –

D2O
Кристаллический лед, пленка 
(2% D2O in H2O)

90 2366 1225 2444 640

Жидкость (100% D2O) 298 2484 1214 – –
Пар 2672 1178 2788 –
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Рис. 6. ИК-спектр поглощения (НПВО) оливин+иней: черная линия — сухой минерал, зеленая линия — с «легким» 
льдом, красная линия — с «тяжелым» льдом.
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экспериментальных исследований. Измельчен-
ный, предварительно высушенный, оливин вы-
держивался сутки в пластиковой герметичной 
пробирке Эппендорфа при температуре –26°С, 
чтобы устранить атмосферные пары воды. Затем 
в пробирку вводились через микрошприц капли 
воды определённого изотопного состава и коли-
чества, сорбция происходила из влажного пара в 
виде тонкой пленки льда. ИК-спектры оливинов 
снимались в приставке НПВО при температуре 
25°С сразу после морозильной камеры (рис. 6). 

Заметные различия ИК-спектров поглоще-
ния оливина сухого и оливина с пленкой «лег-
кого» льда возникают в областях 3200…3400 см–1 

(центр ~3300  см–1) и 1600…1700  см–1 (центр 
~1650 см–1), отвечающих за валентные и дефор-
мационные колебания H2O в кластерах льда, 
причем водородные связи существенно ослабле-
ны поверхностным полем оливина. Величина и 
форма линий поглощения указывают на отно-
сительно большой размер кластеров и их высо-
кую ИК-активность. По сравнению с ними кла-
стеры «тяжелого» льда существенно меньше и 
в их ИК-спектре сильнее прослеживаются ин-
дивидуальные колебания связей D2O в обла-
стях 3750…3850, 1660…1700 и 1525…1550 см–1. 
При этом скелетные колебания оливина с плен-
кой «тяжелого» льда, область 500…1000  см–1, 
меняются незначительно, в отличие от оливи-
на с «легким» льдом, где поглощение в области 
650…750 см–1 существенно возрастает за счет ли-
брационных колебаний H2O (см. рис. 6). 

ТЕОРЕТИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ

Для изучения абсорбции необходимо знать 
поведение ИК-спектров изотопологов воды, 
включенных в кристаллическую ячейку оливина. 
В настоящем исследовании использвались мо-
дули Adsorption Locator Tools (ALT) и Cambridge 
Serial Total Energy Package (CASTEP), входящие 
в ПО BIOVIA Materials Studio [24]. Необходимо 
было решить следующие задачи:

1.	 Определить какие молекулярные фраг-
менты воды и в каком количестве способны со-
рбироваться на каждом типе кристаллической 
ячейки (ALT).

2.	 Обнаружить области адсорбции и поме-
стить в них определенные ранее те или иные мо-
лекулярные фрагменты воды (ALT).

3.	 Найти расчетный ИК-спектр полученной 
структуры, термодинамические свойства систе-
мы (CASTEP).

4.	 В качестве опциональной возможности 
методами молекулярной механики оценить оп-
тические свойства кристаллической ячейки, на 
которых сорбированы молекулярные фрагменты 
воды (CASTEP).

Для расчетов был выбран форстерит 
(Mg2SiO4), как типичный представитель группы 
оливинов, составляющих один из основных ти-
пов лунных пород — морские базальты. В каче-
стве изотопологов воды и гидроксильной груп-
пы использовались H2O, HDO, D2O, [-OH]–1, 
[-OD]–1; для радикалов также был установлен 
заряд частицы. Каждый молекулярный фраг-
мент «воды» был предварительно оптимизиро-
ван. В качестве модели форстерита для расчетов 
были выбраны параметры решетки: a = 4.762 Å, 
b = 10.225 Å, c = 5.994 Å, α = β = γ = 90°. Элемен-
тарная ячейка форстерита (Fo) в 3D изображена 
на рис. 7а, где атомы отражены в CPK-шкалах, 
чтобы различать атомы кислорода силикатных 
тетраэдров (-SiO4) и изотопологов воды.

Для определения количества и видов, сор-
бируемых изотопологов воды, на первом этапе 
используем модуль ALT. Для начальной оцен-
ки выбираются все возможные виды (-OH(D), 
H(D)2O, HDO) и идеальная кристаллическая 
структура форстерита (см. рис. 7а). Модуль ALT 
для упрощения расчетов изменяет симметрию 
кристалла до P1, в дальнейших расчетах, при ис-
пользовании модуля CASTEP, исходная симме-
трия возвращается после геометрической опти-
мизации. После окончания вычислений модуль 
ALT предоставляет нам несколько стабильных 
рассчитанных структур, которые могут быть ис-
пользованы в дальнейших процедурах моделиро-
вания. Помимо таблицы со структурами одним 
из важных результатов вычислений является по-
лученное значение энергий абсорбции для раз-
личных видов изотопологов воды (рис. 8).

По итогам расчетов, можно сделать вывод, 
что в форстерите не происходит устойчивой аб-
сорбции молекул H2O, HDO и D2O, но в него 
могут входить гидроксильные группы. По прак-
тически одинаковому значению энергии адсор-
бции для –OH и –OD можно сделать вывод, что 
в случае термодинамического равновесия эти 
две изотопные формы адсорбируются в равных 
количествах, без какого-либо предпочтительно-
го фракционирования. Другим результатом рас-
четов модуля ALT является 3D атомистическая 
структура, в которой изображены наиболее ве-
роятностные области адсорбции изотопологов 
воды –OH(D). Вид такой структуры представ-
лен на рис. 7б, где отмечены четыре области, в 
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которых могут находиться гидроксильные груп-
пы: 2 гидроксила [-OH]–1 и 2 гидроксила [-OD]‑1. 

После получения 3D атомистической струк-
туры форстерита с абсорбированными изото-
полагами воды ([-OH]–1 и [-OD]‑1) переходим к 
вычислениям результирующего ИК-спектра, оп-
тических и термодинамических свойств с помо-
щью программного модуля CASTEP. По оси ор-
динат на графике (рис. 9) отражено интегральное 
представление интенсивности спектра поглоще-
ния «влажного» форстерита. Полуширина огиба-
ющих σ = 50 см–1.

Вычисленный показатель преломления, соот-
ветствующий используемой 3D атомистической 
структуре форстерита с абсорбированными изо-
топологами воды ([-OH]–1 и [-OD]‑1), показан на 
рис. 10. 

Помимо равной, термодинамически обуслов-
ленной, абсорбции изотопологов воды кристал-
лической ячейкой форстерита, возможны си-
туации, когда поглощается преимущественно 
только та или иная изотопная форма гидрок-
сила. Поэтому также необходимо рассчитать 
спектральные характеристики кристаллических 

(а) (б)

Рис. 7. Кристаллическая ячейка форстерита: (а) — начальная конфигурация; (б) — конфигурация с включенными 
группами -OH (1) и -OD (2).
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ячеек, включающих либо только четыре гидрок-
сильные группы -OH, либо только четыре груп-
пы  -OD. Результаты расчетов ИК-спектров и 
оптических свойств для абсорбированных таким 
образом -OH или -OD гидроксилов представле-
ны на рис. 11.

Показатель отражения при нормальном паде-
нии и больших (по сравнению с длиной волны) 

минеральных зернах может быть описан уравне-
нием Френеля следующим образом

	 R n k n k= − + + +   ( ) ( )1 12 2 2 2� � 	 (4)

Лабораторные спектры зеркального отраже-
ния с углами падения и появления менее ~15° 
могут быть хорошо смоделированы с исполь-
зованием этого простого соотношения. При 

Ôîðñòåðèò (2 OH, 2 OD) – Ñïåêòð
Âîëíîâîå ÷èñëî, 1/ñì

Рис. 9. Моды колебаний и ИК-спектр поглощения форстерита с адсорбированными гидроксильными группами 
-OH и -OD.
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Рис. 10. Показатель преломления форстерита с адсорбированными гидроксильными группами -OH и –OD:  
n — реальная часть, k — мнимая часть.
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больших углах падения коэффициент отраже-
ния описывается гораздо более сложным набо-
ром уравнений [20].

Общий ИК-спектр показывает, что с увели-
чением содержания водорода D/H линии погло-
щения смещаются в область меньших волновых 
чисел (рис. 12). Из-за разницы в массе колеба-
ния связи O-H происходят более интенсивно по 
сравнению со связью O-D. При постепенном 
увеличении количества D колебания гидрок-
сильных связей становятся менее интенсивны-
ми, а интенсивность собственных колебаний 

связей в кристаллической ячейке форстерита 
увеличивается, что делает спектр более выражен-
ным в области 500…1400 см–1.

ОБСУЖДЕНИЕ РЕЗУЛЬТАТОВ

Дефекты оливина
В общем случае, микропримеси могут быть 

включены в решетку оливина в виде ионов, если 
они удовлетворяют ряду критериев. Во-пер-
вых, участок решетки должен быть свободен 

×àñòîòà, 1/ñì

Рис. 11. Рассчитанные ИК-спектры форстерита с различными изотопологами абсорбированных гидроксильных 
групп: красная линия — только -OH, зеленая линия — только -OD.
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Рис. 12. Показатель отражения форстерита с абсорбированными гидроксильными группами -OH и -OD.
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и допускать замену — это может быть одна из 
обычно занятых позиций или позиция между 
узлами (что в широком смысле означает любое 
вакантное положение в кристаллической решет-
ке). В Mg2SiO4 (форстерит) существующие три 
типа центров обозначаются как M (металл), Si 
и O; которые заняты Mg2+, Si4+ и O2− соответ-
ственно. Размер замещающего иона должен быть 
достаточно близок иону, который он замещает, 
или размеру области между узлами, чтобы обе-
спечить возможность его включения, не приводя 
к чрезмерному искажению кристаллической ре-
шетки. Такой подход использует модель дефор-
мации решетки [25]. В целом, ионы с ионным 
радиусом ~0.75 Å комфортно размещаются в ок-
таэдрических М-позициях в оливине — ионные 
радиусы Mg2+ и Fe2+ составляют 0.72 Å и 0.78 Å 
соответственно.

Во-вторых, включение замещающего иона 
должно быть каким-то образом сбалансирова-
но по заряду — любой избыток или недостаток 
заряда, связанный с включением примесного 
микроэлемента, должен быть компенсирован. 
Это означает, что, например, ион 3+ может за-
менить ион 2+, если один положительный заряд 
удален в другом месте. Эта компенсация заряда 
может быть локальной, что означает, что заряды 
нейтральны в пределах очень небольшой обла-
сти (в пределах нескольких соседних позиций в 
кристаллической решетке), или может происхо-
дить в более широкой области. Для иона H+ су-
ществует множество возможностей для баланса 
заряда [26], например

– два межузловых 1+, вакансия M-позиции;
– две 1+ связи с ионом O2–, вакансия 

M-позиции;
– четыре 1+ связи с ионом O2–, вакансия 

Si-позиции.
Термин «вакансия» используется здесь для 

широкого описания любой позиции, кото-
рая обычно была бы занята, например, «ва-
кансия М-позиции» образуется в структуре 
Mg2SiO4 путем удаления одного катиона Mg2+ из 
М-позиции.

В результате расчетов модуля ALT был вы-
бран вариант «дефектной» конфигурации фор-
стерита, когда два H+ формируют связи с ионом 
O2–, замещая отсутствующий катион Mg2+ ва-
кантной M-позиции. Известно, что природный 
оливин из авачитов содержит такого рода дефек-
ты и это отражается в его ИК-спектре поглоще-
ния в виде линий 3525…3575 см–1 [23]. В целом, 

это соответствует нашим расчетам ИК-спектров 
для модельного форстерита (рис. 9). 

Данные лунных миссий
Космический аппарат «Чандраян‐1» был вы-

веден на полярную орбиту вокруг Луны 8.XI.2008 
и проводил измерения более девяти месяцев, до 
16.VIII.2009 [27]. Одним из приборов на его борту 
был Lunar Mineralogy Mapper (M3), спектрометр, 
который измерял поток, отраженный и испуска-
емый лунной поверхностью в спектральном диа-
пазоне примерно от 0.406 до 2.991 мкм. Одно из 
важных открытий, сделанных M3, — свидетель-
ство широкого распространения гидроксильной 
группы -OH и молекулярной воды H2O на по-
верхности Луны [28]. Этот факт был выявлен при 
анализе характеристик поглощения в спектре от-
ражения в диапазоне от 2.8 до 3 мкм, вплоть до 
длинноволнового предела покрытия M3. В част-
ности, ИК-спектры кратера Буллиальд показали, 
что центральный пик кратера значительно обо-
гащен гидроксилом по сравнению с его окрест-
ностями, что указывает на наличие воды в маг-
матических породах Луны [29]. Согласно изме-
рениям M3, поглощение в средней ИК-области, 
характерное для OH / H2O, было широко рас-
пространенным и наиболее сильным в более хо-
лодных высоких широтах.

Чтобы прояснить обнаруженные явления, 
NASA совместно с DLR запустило в 2020 г. стра-
тосферную обсерваторию инфракрасной астро-
номии (SOFIA) на базе самолета Boeing 747SP, 
модифицированного для перевозки 2.7-метро-
вого телескопа-рефлектора. Полет в стратосфе-
ре на высоте 13…15 км позволял ИК-обсервато-
рии SOFIA находиться выше подавляющей части 
(99 %) земной атмосферы, блокирующей инфра-
красное излучение. В частности, SOFIA впервые 
подтвердила наличие воды на освещенной солн-
цем поверхности Луны [30]. Это открытие ука-
зывает на то, что вода может быть распределе-
на по всей поверхности Луны, а не ограничена 
холодными, затененными местами. В частности, 
SOFIA обнаружила следы молекулярной воды 
(H2O) в кратере Клавий (южное полушарие ви-
димой стороны, рис. 13), используя длину волны 
6.1 мкм (1639 см–1), специфичную именно для 
молекулярной воды.

Предполагалось, что эта область ИК-спек-
тра характерна для деформационных колебаний 
молекул воды и не пересекается с полосой по-
глощения гидроксильной группы, -OH. Оценки 
для кратера Клавий показали, что вода в концен-
трациях от 100 до 412 частей на миллион (ppm) 
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может содержаться в кубическом метре реголи-
та на освещенной поверхности Луны. Предыду-
щие наблюдения поверхности Луны с использо-
ванием метода отражения / поглощения нейтро-
нов также показали присутствие водорода, но не 
смогли провести различие между молекулярной 
водой и гидроксильной группой [31]. Экспери-
менты по надежному ИК-детектированию ад-
сорбированной «легкой» воды в виде пленки на 
поверхности форстерита, проведенные в насто-
ящем исследовании, показывают такую возмож-
ность вплоть до температуры 25°C. «Тяжелая» 
адсорбированная вода детектируется ИК-спек-
троскопией гораздо хуже, что связано с более 
слабыми водородными связями D2O и атомами 
кислорода поверхностного слоя оливинов. Ви-
димо, обособленные кластеры «тяжелой» воды 
следует искать в порах и трещинах минералов, 
слагающих лунный реголит. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Огромный разброс изотопологов воды, до-
ставляемых на Луну экзогенными источниками, 
ставит важный вопрос оценки ее качества как 
ресурса. Реакция биосистем на воду может суще-
ственно варьироваться в зависимости от изме-
нений в ее изотопном составе. На Земле, в ходе 
эволюции живых организмов, происходил отбор 
биохимических процессов с их адаптацией толь-
ко к одному изотопу, обычно легкому. В орга-
низме человека происходит фракционирование 

изотопов, сопровождающееся удалением «тяже-
лых» стабильных изотопов водорода и кислоро-
да из воды. Употребление воды с повышенной 
концентрацией «тяжелых» изотопов, в частно-
сти дейтерия, вызывает выраженные токсиче-
ские эффекты на уровне организма [32]. В то же 
время для различных объектов была зарегистри-
рована положительная биологическая актив-
ность воды с пониженным, по сравнению с при-
родным, содержанием тяжелых изотопологов, в 
частности дейтерия и кислорода-18. 

Систематические исследования, проводимые 
в Исследовательском центре Института меди-
ко-биологических проблем РАН по созданию 
среды обитания космонавтов с оптимальным 
изотопным составом биогенных химических эле-
ментов, показывают, что вода с пониженным по 
сравнению с природным содержанием молекул 
«тяжелых» изотопов является необходимым ком-
понентом системы жизнеобеспечения космонав-
тов в течение длительного времени полета [33]. 
Что касается Луны, то это имеет особое значе-
ние для долгосрочной работы людей на планиру-
емой международной лунной исследовательской 
станции (ILRS). Помимо питьевой воды, коман-
де космонавтов понадобится «легкая» вода для 
гидропоники. Доставлять ее с Земли в больших 
количествах было бы нецелесообразно. Таким 
образом, прежде чем извлечь, необходимо будет 
надежно анализировать изотопный состав воды 
в окружающем будущую лунную базу реголите.

Проведенные расчеты показали, что оливины 
слабо удерживают молекулярную воду в своей 
кристаллической структуре, и поэтому внедре-
ние протонов солнечным ветром в течение лун-
ного дня является для них основным, регулярно 
обновляемым источником водорода в форме –
OH. Как известно, изотопный состав солнечного 
ветра равен δD = –897 % (по стандарту VSMOW), 
т.е. он содержит в основном протоны. В резуль-
тате, этот процесс приводит в целом к «легкому» 
изотопному составу гидроксильных групп оли-
винов, что подтверждается данными AMC «Чан-
драян-1». Отмеченная им спектральная особен-
ность поглощения магматических пород Луны в 
области 2.82 мкм (3546 см–1) соответствует «лег-
кой» изотопной форме -OH. Данные SOFIA в 
области 6.1 мкм (1640 см–1) также подтверждают 
наличие «легкой» воды, адсорбированной на по-
верхности частиц реголита.

Наличие гидроксильных групп в структу-
ре оливинов предполагает некоторую «дефек-
тность» его кристаллической решетки, а имен-
но отсутствие катионов в M-позициях. В силу 

Рис. 13. Точки удаленных измерений SOFIA в лун-
ном кратере Клавий (59° южной широты).
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этого, показатель отражения «сухого» форсте-
рита значительно отличается от «влажного», т.е. 
содержащего группы –OH  /  -OD, в областях 
100…500, 900…1000 и 2000…2100 см–1 из-за до-
полнительных фононных мод колебаний «де-
фектной» кристаллической решетки. При соот-
ветствующей настройке, орбитальный AMS, на 
борту которого установлены спектрометры, ра-
ботающие в средней и дальней инфракрасной 
областях, может определять наличие и изотоп-
ный состав гидроксильных групп –OH / -OD в 
лунных морских базальтах.
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Описаны варианты выхода на орбиту ИСЛ, соответствующие значениям тормозного импульса 
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ВВЕДЕНИЕ

Исследование околополярных областей 
Луны — одна из приоритетных задач освоения 
космоса [1, 2]. Проведение таких исследований 
предполагает вывод космических аппаратов (КА) 
на околополярные круговые орбиты искусствен-
ного спутника Луны (ИСЛ) в качестве начальной 
орбиты посадки для посадочных миссий и рабо-
чей орбиты — для орбитальных [3, 4]. В этой свя-
зи представляется актуальной задача минимиза-
ции тормозного импульса при выведении КА на 
орбиту ИСЛ.

Уменьшение тормозного импульса по срав-
нению с прямым гомановским переходом при 
перелетах к Луне может быть достигнуто за 
счет применения биэллиптических переходов 
[5, 6], двухимпульсных схем торможения [7, 8] 
или использования инвариантных многообра-
зий орбит вокруг околоземных точек либрации 
[9,  10]. Суть этих подходов заключается в ис-
пользовании естественной динамики системы 

Солнце – Земля – Луна, позволяющей за счет 
увеличения времени перелета снизить затраты 
характеристической скорости.

Обширные обзоры возможностей перелетов 
на орбиту ИСЛ, предоставляемых естественной 
динамикой системы Солнце  –  Земля  –  Луна, 
и методики построения таких перелетов пред-
ставлены в работах [10, 11]. Для плоской круго-
вой ограниченной задачи четырех тел методом 
полного перебора были рассчитаны тысячи тра-
екторий перелета с низкой круговой околозем-
ной орбиты высотой 167 км на круговую орбиту 
ИСЛ высотой 100 км и найдены Парето-опти-
мальные варианты по продолжительности пере-
лета и величине совокупных затрат характери-
стической скорости. При увеличении времени 
перелета с 90 до 110 дней, минимальные затра-
ты характеристической скорости сокращаются 
с 3831.5 до 3824.5 м/с. При этом дополнитель-
ный облет Луны позволяет уменьшить эту вели-
чину на 200 м/с. Информация о величине тор-
мозного импульса в данных работах отсутствует. 
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В недавней статье [12] показано, что тормозной 
импульс при переходе на орбиты ИСЛ высотой 
100 км может составлять 631…644 м/с при време-
ни перелета от 90 до 182 дней.

Методы, примененные в публикациях [9–12], 
объединяет использование структуры и свойств 
инвариантных многообразий круговой ограни-
ченной задачи трех тел. Одним из таких свойств 
является обеспечивающая естественные перехо-
ды между окрестностями точек либрации воз-
можность касания устойчивого многообразия, 
ассоциированного с орбитами вокруг точки L2 
системы Земля – Луна, и неустойчивых много-
образий, ассоциированных с орбитами вокруг 
точек L1 и L2 системы Солнце – Земля. Попа-
дание в окрестности точек либрации L1 и L2 си-
стемы Солнце – Земля с орбиты искусственно-
го спутника Земли (ИСЗ) обеспечивается за счет 
движения вдоль устойчивых многообразий, ас-
социированных с орбитами вокруг этих точек. 
Переход из окрестности точки L2 системы Зем-
ля – Луна на орбиту ИСЛ осуществляется вдоль 
соответствующего неустойчивого многообразия. 

Таким образом, перелет осуществляется за 
счет двух импульсов: разгонного, переводяще-
го КА с орбиты ИСЗ на орбиту перелета, и тор-
мозного, переводящего КА с орбиты перелета 
на орбиту ИСЛ. Движение в течение переле-
та осуществляется в пассивном режиме за счет 
естественной динамики системы Солнце – Зем-
ля – Луна. Основной проблемой при построе-
нии траекторий таких перелетов является их 
неустойчивость и высокая чувствительность к 
изменяемым параметрам, что требует поиска 
приемлемого начального приближения. Поэто-
му построение траекторий всегда осуществляет-
ся в несколько этапов.

В статье [9] расчет начального приближения 
осуществляется посредством построения инва-
риантных многообразий систем Солнце – Земля 
и Земля – Луна в рамках круговой ограниченной 
задачи трех тел и поиска их точек касания, после 
чего полученная траектория уточняется уже в за-
даче четырех тел и впоследствии переводится в 
эфемеридную посредством дифференциальных 
коррекций. В публикациях  [10,  11] начальное 
приближение строится методом полного пере-
бора комбинаций параметров перелета. 

В работе [12] осуществляется поиск траекто-
рий, принадлежащих неустойчивым многообра-
зиям, ассоциированным с орбитами вокруг точек 
L1 и L2 системы Солнце – Земля и касающимся 
орбиты Луны. Эти траектории впоследствии кор-
ректируются в плоской круговой задаче четырех 

тел с целью синхронизации с движением Луны 
и построения траектории выхода на круговую 
орбиту ИСЛ. Подобный подход используется 
в работе [13], где параметры отлетного вектора 
варьируются для получения траектории, касаю-
щейся орбиты Луны, для построения начального 
приближения.

Перечисленные методы не подходят для по-
строения перелетов на полярные орбиты, по-
скольку не позволяют задавать наклонение ор-
биты ИСЛ. В статье  [14] на основе автомати-
ческого перебора интегрируемых в обратном 
времени траекторий, соединяющих орбиты ИСЗ 
и ИСЛ, сделано сравнение прямых перелетов с 
низкоэнергетическими. В частности, показано, 
что использование прямых схем перелета на ор-
биты ИСЛ с наклонением выше 60° невозмож-
но без существенных затрат характеристической 
скорости. При построении траекторий исполь-
зовался метод полного перебора с варьировани-
ем четырех параметров (аргумента перицентра 
и долготы восходящего узла орбиты ИСЛ, даты, 
величины тормозного импульса), требующий су-
щественных вычислительных затрат при анали-
зе возможностей перелета в заданном временном 
диапазоне. По этой причине анализ возможно-
стей перелета на орбиты ИСЛ в работе [14] осу-
ществлялся лишь для восьми дат внутри года, со-
ответствующих характерным положениям Зем-
ли, Солнца и Луны.

В данной работе предлагается метод построе-
ния траекторий выведения космического аппа-
рата на полярные орбиты ИСЛ, развивающий 
подход, разработанный в исследованиях [9–12]. 
С целью уменьшения количества варьируемых 
параметров по сравнению с полным перебором, 
используемым в статье [14], построение траек-
тории перелета осуществляется в два этапа. На 
первом этапе в круговой ограниченной задаче 
трех тел, моделирующей систему Земля – Луна, 
осуществляется поиск параметров орбиты ИСЛ, 
минимизирующих значение тормозного импуль-
са при перелете из окрестности точки L2 на це-
левую орбиту ИСЛ. Вектор состояния, соответ-
ствующий найденной орбите, используется как 
начальное условие для интегрирования огра-
ниченной задачи N тел, учитывающей влияние 
Солнца и планет Солнечной системы, в обрат-
ном времени до достижения перигея. Заданная 
высота перигея обеспечивается за счет варьиро-
вания тормозного импульса. Результатом рабо-
ты алгоритма становится траектория перелета с 
круговой околоземной орбиты заданного ради-
уса на полярную орбиту ИСЛ. Предложенный 
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алгоритм может применяться для анализа раз-
личных вариантов перелета в течение заданно-
го промежутка времени и выбора оптимальной 
с точки зрения расхода характеристической ско-
рости даты старта. В настоящей работе приведен 
пример оценки влияния даты старта на расход 
характеристического импульса для 2030 г. с ша-
гом в сутки. 

МОДЕЛИ И МЕТОДЫ

Круговая ограниченная задача трех тел
Рассматриваемая схема перелета на орбиту 

ИСЛ использует особенности динамики кру-
говой ограниченной задачи трех тел. С целью 
упрощения дальнейшего изложения здесь при-
водятся общеизвестная постановка данной за-
дачи, определения и факты, используемые при 
разработке метода построения траекторий. Дви-
жение КА описывается следующей системой 
уравнений:
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где x, y и z — координаты космического аппара-
та во вращающейся системе координат (СК) с 
центром, расположенном в центре масс двух 
массивных тел, движущихся вокруг него по кру-
говым орбитам. Ось X направлена вдоль линии, 
соединяющей массивные тела, ось Y сонаправле-
на со скоростью меньшего из них, ось Z допол-
няет систему до правой тройки. В данной работе 
будут рассмотрены вращающиеся СК, для кото-
рых массивными телами выступают системы 
Земля – Луна и Солнце – Земля. 

Все величины, входящие в уравнение (1), но-
сят безразмерный характер. Масштабы времени 
и расстояния выбираются таким образом, чтобы 
расстояние между массивными телами и угловая 
скорость их движения вокруг барицентра были 
равны единице. Функция U  называется псевдо-
потенциалом и определяется следующим 
соотношением:
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где m — коэффициент, равный отношению мас-
сы меньшего тела (m2) к сумме масс массивных 

тел (µ = +( )m m m2 1 2 ); ri  — радиус-векторы мас-
сивных тел:r

T
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T
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r x y z
T

= ( ), ,  — радиус-вектор КА. Уравнения (1) 
описывают стационарную гамильтонову систе-
му, гамильтониан которой имеет вид:

	 H x y z U x y z� � � �= + +( ) − ( )1
2

2 2 2 , , . 	 (3)
Поскольку гамильтониан  (3) стационарен, 

система  (1) имеет первый интеграл, который 
принято обозначать J HC = −2 . Очевидно, что 
для заданного значения JC  координаты КА могут 
находиться только в области, задаваемой 
неравенством:

	 U x y z JC, , .( ) ≥ 1
2

	 (4)
Единственными известными аналитически-

ми решениями круговой ограниченной задачи 
трех тел являются положения равновесия, назы-
ваемые коллинеарными (L1, L2, L3) и треуголь-
ными (L4, L5) точками либрации. Коллинеарные 
точки либрации лежат на оси X и являются неу-
стойчивыми положениями равновесия типа сед-
ло-центр-центр. При линеаризации системы (1) 
вокруг этих точек возникают решения следую-
щего вида: 
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где γ — координата точки либрации, определяю-
щая ее положение на оси X; A1, A2, Ax, Az, φx и 
ψ — константы, определяемые начальным век-
тором состояния; c, k, ωx и ν —параметры систе-
мы, зависящие только от m и γ.

Среди решений системы (5) выделяют траек-
т о р и и  п р и н а д л е ж а щ и е  ц е н т р а л ь н о м у  
(A A1 2 0= = ), устойчивому (A A1 20 0= ≠, ) и 
неустойчивому (A A1 20 0≠ =, � ) многообразиям. 
Траектории, у которых оба коэффициента A1 и A2 
ненулевые, называют транзитными, в случае 
если знаки A1 и A2 различны. В противном случае 
траектория называется нетранзитной. Описан-
ная структура решений линеаризованной задачи 
имеет место и в исходной нелинейной систе-
ме (1) в окрестностях коллинеарных точек ли-
брации [15, 16]. Она отличается наличием пери-
одических и квазипериодических орбит вокруг 
точек либрации, а также устойчивых и неустой-
чивых инвариантных многообразий, разделяю-
щих пространство векторов состояния на 
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области, отвечающие транзитным и нетранзит-
ным траекториям.

Строгий критерий, позволяющий по векто-
ру состояния установить является ли траектория 
транзитной или нетранзитной в исходной нели-
нейной задаче отсутствует. Поэтому на практике 
используются косвенные геометрические крите-
рии, позволяющие ответить на этот вопрос. На 
применении такого подхода основаны методы 
расчета орбит вокруг точек либрации, предло-
женные в работах [17–20]. В качестве критерия 
для определения транзитной орбиты может при-
меняться пересечение некоторой плоскости [20], 
сферы [18] или нелинейной поверхности, обра-
зованной вращением горизонтальной орбиты 
Ляпунова [19].

Построение траекторий перелета к Луне
Алгоритм построения траекторий перелета к 

Луне состоит из двух этапов. На первом этапе в 
круговой ограниченной задаче трех тел, модели-
рующей систему Земля – Луна, осуществляется 
поиск транзитных орбит, позволяющих переве-
сти КА на полярную орбиту ИСЛ заданной вы-
соты с минимальным тормозным импульсом. На 
втором этапе в эфемеридной модели Солнечной 
системы рассчитывается пассивная перелетная 
траектория с круговой околоземной орбиты ра-
диуса 6545 км (высота орбиты — 167 км). 

Для построения транзитных орбит использо-
ван геометрический критерий, предложенный 
ранее в работе [18] и основанный на использова-
нии характерных особенностей структуры про-
странства векторов состояния круговой ограни-
ченной задачи трех тел. Область возможных по-
ложений, определяемую соотношением  (4), 
можно разделить на три подобласти, соответ-
ствующие трем слагаемым правой части уравне-
ния (2), как показано на рис. 1а. Первое слагае-
мое отвечает внешней подобласти, второе — по-
добласти преимущественного влияния Луны и 
третье — подобласти преимущественного влия-
ния Земли. При больших значениях JC  эти подо-
бласти не связаны между собой. При JC ≤ 3.1884 
вторая и третья подобласти объединяются по-
средством перешейка в окрестности точки L1. 
При JC ≤ 3.1722 первая и вторая подобласти объ-
единяются посредством перешейка в окрестно-
сти точки L2. Движение КА, начинающееся око-
ло Луны, будет транзитным по отношению к L2, 
если после попадания в ее окрестность он поки-
нет вторую подобласть и окажется в первой. 
В качестве формального критерия этого перехо-
да выбрано пересечение сферы с центром в Зем-
ле и радиусом 500 тыс. км, что проиллюстриро-
вано на рис. 1б. 

Вектор состояния на круговой полярной ор-
бите ИСЛ заданной высоты однозначно опреде-
ляется двумя параметрами: долготой  восхо
дящего узла (W) и истинной аномалией (t). Для 
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иллюстрации принципа работы критерия опре-
деления транзитных по отношению к L2 орбит на 
рис. 1б представлены траектории, полученные 
при полном переборе этих параметров с шагом в 
один градус при заданном значении 
∆VM = 640 �м/с . Пересечение сферы с плоско-
стью xy показано пунктиром. Область плоскости 
xy, состоящая из точек, не удовлетворяющих 
критерию (4) отмечена штриховкой. Цвет тран-
зитной орбиты отвечает времени, необходимому 
для пересечения сферы, в соответствие с приве-
денной на рисунке шкалой. Можно видеть, что 
все транзитные по отношению к L2 траектории 
пересекают описанную выше сферу. 

При заданном значении JC < 3 1722. , время, 
требующееся для перехода из второй подобласти 
в первую, зависит от начального вектора состоя-
ния и, вообще говоря, не ограничено. Поэтому 
при поиске транзитных орбит рассматривались 
только такие варианты, при которых добавление 
к вектору состояния, соответствующему круго-
вой орбите ИСЛ, апсидального импульса скоро-
сти DVM приводило к пересечению сферы в тече-
ние заданного промежутка времени DtM.

В работе посредством полного перебора с ша-
гом в 1° отыскивалась комбинация (W, t), обе-
спечивающая минимальное значение DVM при 
заданном DtM. Поскольку орбиты, соответству-
ющие найденным сочетаниям W, t и DVM, явля-
ются транзитными, они всегда проходят через 
окрестность точки L2. Это означает, что умень-
шением DVM до некоторого значения DVM,min  
можно добиться перехода на орбиту вокруг этой 
точки либрации. 

В рамках данного исследования поиск DVM,min  
осуществлялся посредством метода ограничива-
ющих плоскостей, описанного авторами в пре-
дыдущих работах [20, 21]. Интегрирование кру-
говой ограниченной задачи трех тел осуществля-
лось посредством программной библиотеки 
OrbiPy [22]. Использовался метод интегрирова-
ния Dop853, который принадлежит классу явных 
методов Рунге – Кутты 8-го порядка с перемен-
ным шагом. Погрешность интегрирования вы-
брана в 10 12−  безразмерных единиц (~ 4 10 7⋅ −  км 
для системы Земля – Луна).

В силу симметрии круговой ограниченной за-
дачи трех тел, найденным таким образом вари-
антам перехода с полярной орбиты ИСЛ на ор-
биту вокруг точки L2 соответствуют зеркальные 
варианты перехода с орбиты вокруг L2 на орбиту 
ИСЛ. Для этих вариантов значения DVM,min  со-
храняются, а величины W и t меняют знак.

На втором этапе расчет орбит перелета осу-
ществлялся в эфемеридной модели Солнеч-
ной системы с помощью программного пакета 
GMAT [22] посредством численного интегри-
рования системы уравнений движения в невра-
щающейся прямоугольной геоцентрической си-
стеме координат. Для задания геопотенциала 
использовалась гравитационная модель GSFC 
JGM-2 с разложением по сферическим гармо-
никам 8×8. Солнце, Луна и планеты Солнечной 
системы учитывались как точечные массы.

Интегрирование траектории осуществляется 
в обратном времени для найденных на предыду-
щем этапе комбинаций W и τ, взятых с обратным 
знаком. Сначала осуществляется уточнение най-
денного в ограниченной задаче трех тел значе-
ния переходного импульса — D VM ,min (переход-
ные импульсы, рассчитанные в эфемеридной за-
даче, будем обозначать волной сверху). После 
чего осуществляется варьирование переходного 
импульса D VM  в пределах D VM ,min, D VM ,min + 
+  1 м/с. При построении орбиты, уравнения 
движения интегрируются, начиная с момента 
применения тормозного импульса у Луны и за-
канчивая моментом достижения перигея. Таким 
образом, численно строится функция, описыва-
ющая зависимость радиуса перигея от тормозно-
го импульса: R VMΠ ∆ ( ). Значения D VM , соответ-
ствующие заданной высоте перигея, отыскива-
ются методом секущих.

РЕЗУЛЬТАТЫ
На рис. 2 приведены результаты расчета тран-

зитных орбит для значений DtM, равных 10, 15, 20 
и 30 дням. Значения W и t отложены по горизон-
тальной и вертикальной осям соответственно. 
Штрихованные области, соответствующие раз-
личным значениям DVM, ограничивают комбина-
ции W и t, приводящие к транзитным орбитам за 
заданное время. Маркерами отмечены точки, со-
ответствующие минимальным значениям DVM. 
Когда τ принимает значения, равные 0° или 180°, 
начальная скорость направлена ортогонально 
плоскости xy. Комбинации (W, t), приводящие к 
движению КА в противоположную от Земли сто-
рону, принадлежат областям, заштрихованным на 
рис. 2а. При увеличении DtM структура областей 
параметров, приводящих к транзитным орбитам 
усложняется, причем минимальные значения DVM 
наблюдаются при сочетаниях W и τ, соответству-
ющих направлению «к Земле». Это объясняется 
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тем, что при достаточном количестве времени, 
возникают траектории перехода в окрестность 
точки L2 через окрестность точки L1.

На рис. 3 приведены примеры решений кру-
говой ограниченной задачи трех тел, соответ-
ствующих минимумам DVM, полученным при DtM 
равном 10 и 15 дням. Точки, на плоскости W - t, 
соответствующие этим орбитам, отмечены мар-
керами на рис. 2. Траектории, изображенные на 
рис. 3а, соответствуют комбинации параметров 
(W = 23°, τ = °183 ), приводящей к движению по 

направлению «от Земли». Пунктирной линией 
изображена траектория, соответствующая 
∆VM = 631 2. �м/с. КА попадает на транзитную по 
отношению к L2 орбиту и быстро покидает сферу 
действия Луны. Время нахождения в окрестно-
сти L2 может быть увеличено с помощью метода 
ограничивающих плоскостей, что приведет к 
уменьшению DVM. Траектория, соответствующая 
∆VM ,min .= 625 4 �м/с , рассчитанная в ограничен-
ной задаче трех тел, представлена на рис. 3а не-
прерывной линией.
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Рис. 2. Комбинации долготы восходящего узла (W) полярной орбиты и истинной аномалии (t) КА, которые 
при применении апсидального маневра DVM приводят к транзитным орбитам за время DtM, равное: (а) 10 дням; 
(б) 15 дням; (в) 20 дням; (г) 30 дням.
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Траектории, изображенные на рис. 3б, соот-
ветствуют начальному направлению движения к 
Земле. Пунктирной линией изображена траекто-
рия, соответствующая ∆VM = 622 3. �м/с, непре-
рывной линией — траектория, соответствующая 
начальной скорости, уточненной с помощью ме-
тода плоскостей (DVM,min = 621.8 м/с). Эти траек-
тории будут нетранзитными по отношению к 
точке L1 и транзитными по отношению к точке 
L2. Космический аппарат направляется в окрест-
ность L1, но не переходит в область преимуще-
ственного влияния Земли, а возвращается к Луне 
и, облетая ее, попадает в окрестность L2. При 
увеличении DVM орбита становится транзитной 
по отношению к L1 и, как следствие, не приво-
дит к L2. Таким образом, увеличение импульса 
приводит к тому, что КА не может удалиться на 
500 тыс. км от Земли в течение заданного срока. 
В рассматриваемом примере вектор состояния, 
соответствующий W  =  168° ,  τ = °187  и 
∆VM = 622 3. �м/с, приводит в течение 15 дней к 
транзитной по отношению к L2 орбите и не при-
водит к таковой при ∆VM = 625 �м/с. Это хорошо 
видно на рис. 2б — точка, отмеченная маркером, 
принадлежит заштрихованной области, соответ-
ствующей 623 �м/с, и не принадлежит областям, 
соответствующим большим значениям DVM. 

Такой эффект характерен для точек, отвечающих 
орбитам непрямого перелета к L2. Если перелет 
к L2 не связан с дополнительными облетами 
Луны (примером служит орбита, изображенная 
на рис. 3а), этого эффекта не наблюдается. 

На втором этапе производилось интегрирова-
ние уравнений движения в реалистичной систе-
ме сил, учитывающей гравитационное влияние 
Солнца, Луны и планет Солнечной системы. 
Траектории строились в обратном времени для 
векторов состояния, соответствующих взятым с 
обратным знаком значениям W и τ, найденным 
на первом этапе. В качестве примера был выбран 
2030 г.

При рассмотрении траектории вне рамок 
ограниченной задачи трех тел возникают возму-
щения, связанные с эллиптичностью орбиты 
Луны, влиянием Солнца и планет Солнечной 
системы, поэтому значение D VM ,min изменяется в 
зависимости от времени совершения импульса. 
На рис. 4 представлены зависимости D VM ,min от 
даты в пределах 2030 г. (непрерывная линия) в 
сравнении со значением, полученным в круго-
вой ограниченной задаче трех тел (DVM,min — 
пунктирная линия) для двух вариантов перелета, 
рассмотренных выше. За счет эксцентриситета и 
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Рис. 3. Примеры решений круговой ограниченной задачи трех тел, соответствующие значениям W, t при приме-
нении отлетных импульсов DVM (пунктир) и DVM,min (непрерывная линия), полученным при расчете транзитных 
орбит при различных значениях DtM : (а) 10 дней; (б) 15 дней.
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эволюции Лунной орбиты, а также влияния 
Солнца, величина переходного импульса меня-
ется в пределах 3…5 м/с в течение каждого лун-
ного месяца. 

Представленные на рис. 4 значения DṼM,min 
приводят к транзитным орбитам, которые за-
держиваются в окрестности лунной точки L2 бо-
лее чем на 40 дней. Увеличение импульса в пре-
делах 1  м/с позволяет сократить этот срок до 
10 дней для прямого перелета и 15 дней для пе-
релета через L1. Таким образом, при достижении 
КА расстояния 500 тыс. км от Земли угол меж-
ду проекцией вектора Земля – КА на плоскость 
эклиптики и направлением Земля – Солнце мо-
жет меняться в пределах 360° за счет варьирова-
ния значения DṼM. Изменение угла в свою оче-
редь приводит к возникновению транзитных и 
нетранзитных по отношению к точкам либрации 
L1 или L2 орбит в системе Солнце – Земля, часть 
из которых проходит на требуемом расстоянии 
от Земли. Таким образом, за счет варьирования 
переходного импульса осуществляется поиск 
траекторий перелета на полярные орбиты ИСЛ. 
Этот процесс проиллюстрирован на рис. 5 и 6. 

На рис. 5 представлены орбиты перелета, со-
ответствующие дате выполнения тормозного 

импульса у Луны, отвечающей минимуму DṼM 
(19.V.2030, 12:29:44 UT) среди вариантов прямо-
го перелета L2 – ИСЛ. На рис. 3а эта дата отме-
чена вертикальной линией. На рис. 5б траекто-
рии представлены во вращающейся СК, соответ-
ствующей системе массивных тел Земля – Луна. 
Варьирование DṼM  в пределах 1 м/с порождает 
пучок траекторий, отличающихся временем, на 
которое КА задерживается в окрестности лунной 
точки L2. На рис. 5а эти же траектории представ-
лены во вращающейся СК, соответствующей си-
стеме Солнце – Земля; можно видеть, что неко-
торые из них, сделав виток вокруг одной из точек 
либрации этой системы, проходят на близком 
расстоянии от Земли. Траектории, перигей ко-
торых находится на расстоянии 6545 км от цен-
тра Земли, показаны жирными непрерывными и 
пунктирными линиями. Пунктир означает, что 
траектория перелета соответствует ретроградной 
околоземной орбите. Проградным орбитам соот-
ветствуют траектории перелета, показанные не-
прерывной линией. Можно видеть, что низкоэ-
нергетический перелет на орбиту ИСЛ возможен 
через одну из коллинеарных точек либрации (L1 
или L2) системы Солнце – Земля. При этом в за-
висимости от времени нахождения в окрестно-
стях этих точек, перелет может занимать разное 
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Рис. 4. Зависимость тормозных импульсов у Луны для рассчитанных в эфемеридной модели Солнечной системы 
вариантов перелета (DṼM — маркеры) в сравнении с импульсом перехода с орбиты вокруг точки либрации, рассчи-
танным в эфемеридной модели (DṼM,min — сплошная линия) и в ограниченной задаче трех тел (DVM,min — пун-
ктирная линия) от времени их выполнения для двух вариантов перелета: (а) маршрут без облета точки L1 системы 
Земля – Луна; (б) маршрут с облетом точки L1 системы Земля – Луна.
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время. Длительность представленных на рис. 5а 
вариантов перелета указана рядом с соответ-
ствующими траекториями и составляет от 92 до 
169 дней.

На рис. 6 представлены орбиты перелета, со-
ответствующие дате выполнения тормозного 

импульса у Луны, отвечающей минимуму DṼM 
(20.V.2030, 05:51:47 UT) среди вариантов переле-
та L2 – L1 – ИСЛ. При варьировании тормозно-
го импульса DṼM в пределах 620…621 м/с найде-
но четыре варианта перелета, соответствующих 
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проградным околоземным орбитам длительно-
стью от 110 до 163 дней.

Характеристики перелетов, представленных 
на рис. 5 непрерывными линиями, приведены в 
табл. 1. В таблице приведены только варианты 
перелетов, начинающиеся с проградных около-
земных орбит. При этом наклонения этих ор-
бит принимают значения от 24° до 66°. Значе-
ния наклонений околоземных орбит, с которых 
начинаются рассчитанные в работе переле-
ты, приведены на рис. 7 в зависимости от даты 
старта. Можно видеть, что независимо от марш-
рута перелета значения возможных наклонений 

плотно покрывают диапазон от 30° до 150°. При 
старте в октябре 2029 или мае 2030 г. существу-
ют перелеты, начинающиеся с околоземной 
орбиты с наклонением 0°. Задача обеспечения 
требуемого наклонения выходит за рамки на-
стоящего исследования, однако его результаты 
показывают принципиальную возможность ее 
решения при сохранении значений тормозно-
го импульса, проиллюстрированных на рис. 4.

Надо отметить, что варьирование тормоз-
ного  импульса в пределах 1  м/с теоретически  
позволяет найти бесконечное количество ор-
бит  перелета, поскольку время нахождения 

Таблица 1. Параметры траекторий перелета на полярные орбиты ИСЛ

№ Наклонение около-
земной орбиты, град

Дата, время (UT) старта Время перелета,
дни

Тормозной  
импульс, м/с

Тип перелета

1 24 25.XII.2029, 11:59:52 145 623.3 L2
2 58 15.II.2030, 11:59:08 93 623.3 L2
3 66 30.XI.2029, 19:16:48 170 623.2 L2
4 33 30.I.2030, 10:20:50 109 623.2 L2
5 66 19.XII.2029, 02:17:59 152 619.5 L1
6 62 29.I.2030, 15:54:24 111 619.5 L1
7 28 07.XII.2029, 20:39:27 163 619.5 L1
8 40 11.I.2030, 14:49:58 129 619.5 L1
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Рис. 7. Наклонение орбиты ИСЗ, с которой начинается перелет, в зависимости от даты старта при использовании 
различных маршрутов перелета: (а) маршрут без облета точки L1 системы Земля – Луна; (б) маршрут с облетом 
точки L1 системы Земля – Луна.
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в окрестности точки либрации может быть нео-
граниченно. Однако разность между DṼM для ор-
бит, совершающих N и N+1 оборот вокруг точки 
либрации, быстро стремится к нулю при увели-
чении N, что ограничивает возможности числен-
ного расчета. С другой стороны, поиск вариантов 
перелета, занимающих большее время, за счет 
пренебрежимо малого уменьшения тормозного 
импульса не представляется продуктивным. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
В работе представлен алгоритм поиска низ-

коэнергетических траекторий перелета на по-
лярные орбиты ИСЛ и выполнено исследование 
возможностей осуществления таких перелетов в 
2030 г. 

Наименьшие значения тормозного импульса 
достигаются, если приближение к Луне проис-
ходит после последовательного облета точек L2 
и L1 системы Земля – Луна. Если переход на ор-
биту ИСЛ осуществляется через облет точки L2, 
но без облета точки L1, значение тормозного им-
пульса оказывается выше в среднем на 3 м/с.

Минимальное значение тормозного импуль-
са зависит от даты его совершения и может ва-
рьироваться в течение года в пределах 5  м/с. 
В 2030 г. датой, соответствующей минимальному 
импульсу, является 20 мая. При этом дата старта 
может меняться в зависимости от длительности 
пребывания космического аппарата в окрестно-
стях точек либрации систем Солнце – Земля и 
Земля – Луна, облет которых осуществляется в 
рамках выбранного варианта перелета.

Показано, что значение тормозного импуль-
са у Луны при перелете на ИСЛ высотой 150 км 
может составлять 619.5 м/с при времени переле-
та 111 дней. В этом случае старт с околоземной 
орбиты должен осуществляться 29.I.2030, по-
сле чего космический аппарат последовательно 
облетает окрестности точки L2 системы Солн-
це – Земля, L2 системы Земля – Луна и L1 си-
стемы Земля – Луна. При увеличении тормозно-
го импульса до 623.3 м/c время перелета может 
быть сокращено до 93 дней. В этом случае старт 
должен осуществляться 15.II.2030, а маршрут пе-
релета включает последовательный облет точек 
L2 систем Солнце – Земля и Земля – Луна.
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Освоение Луны является одной из важней-
ших задач по исследованию космического про-
странства. В разное время построением лунных 
траекторий занимались отечественные ученые: 
В.А. Егоров [1], Д.Е. Охоцимский, М.Л. Лидов 
[2], В.В. Ивашкин [3, 4], Ю.П. Улыбышев [5], 
Р.Ф. Муртазин [6] и многие другие, а также це-
лый ряд зарубежных исследователей, напри-
мер, E.A. Belbruno, J.K. Miller [7], G. Chin [8], 
Yu. Zhang [9]. Ее освоение включает в себя реше-
ние множества задач, среди которых обеспечение 
связи с лунными и окололунными объектами, с 
Землей, ретрансляция сигналов с Луны на Зем-
лю и обратно [10], а также навигация на поверх-
ности Луны и в окололунном пространстве [11]. 
Эти вопросы можно решить, в том числе, с по-
мощью создания лунной многофункциональной 
спутниковой системы (ЛМСС), расположенной 
на высоких круговых орбитах вокруг Луны [12]. 
Для ее построения, в частности, необходимо ре-
шить задачу определения наилучшей по крите-
рию минимизации характеристической скорости 
траектории выведения на орбиты ЛМСС.

Проведенный в работах T.N.  Edelbaum, 
В.В.  Ивашкина [13], Д.Е.  Охоцимского [14] 

анализ трехимпульсного перехода с подлетной 
траектории на орбиту искусственного спутни-
ка Луны (ИСЛ) в центральном поле Луны по-
казал, что трехимпульсный переход может быть 
выгоднее одноимпульсного. Данный вывод под-
твердили результаты исследования биэллиптиче-
ского перехода на высокие орбиты ИСЛ [15, 16]. 
Анализ траекторий, использующих трехимпуль-
сное выведение при переходе на высокие орбиты 
ИСЛ, продемонстрировал, что существует част-
ный случай таких траекторий, при котором про-
межуточный импульс в наиболее удаленной точ-
ке не сообщается [6, 16, 17]. Далее будем назы-
вать его двухимпульсным переходом [15]. Ранее 
уже был описан метод получения таких траекто-
рий [17]. Однако для них, как и для траекторий с 
трехимпульсным маневром торможения, при пе-
реходе на высокие орбиты ИСЛ важным остает-
ся вопрос их практической реализации, с учетом 
коррекции и навигации.

Влияние возмущающих факторов ведет к 
тому, что реальные параметры орбиты КА прак-
тически всегда отличаются от расчетных [18]. 
Полученные с помощью математических ме-
тодов номинальные траектории меняются в 



	 АНАЛИЗ КОРРЕКЦИИ ТРАЕКТОРИИ ВЫВЕДЕНИЯ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА	 457

КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

реальном полете под воздействием факторов, 
наиболее весомыми из которых являются ошиб-
ки выдачи импульсов, как по модулю, так и по 
направлению, а также ошибки знания траекто-
рии, как по положению, так и по скорости. Ана-
лизу влияния этих факторов на траекторию вы-
ведения КА на высокую круговую орбиту искус-
ственного спутника Луны (ИСЛ) и посвящена 
настоящая работа.

1. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ
В работе рассматривается задача оценки сум-

марной характеристической скорости W на ре-
ализацию траектории перехода КА с начальной 
селеноцентрической гиперболы на конечную 
высокую круговую орбиту ИСЛ с заданными 
величинами большой полуоси a(tf) = af = RM+Hf 
(равной 5 тыс. км), эксцентриситета e(tf) = ef = 0 
и наклонения к плоскости лунного экватора 
i(tf) = 90° с учетом ее коррекции. При этом но-
минальная траектория перелета КА от Земли до 
данной высокой орбиты ИСЛ берется из пре-
дыдущего анализа [17], более детально она рас-
смотрена далее, в разделе 3. Коррекция траек-
тории полета КА рассматривается только на ее 
конечном участке, от периселения гиперболы 
подлета к Луне до перехода на конечную орби-
ту ИСЛ. Будут рассмотрены схемы с одним или 
двумя корректирующими импульсами, с двух- 
или трехпараметрической коррекцией [18, 19]. 
Задача оценки затрат суммарной характеристи-
ческой скорости перехода W сводится к задаче 
ее минимизации:
	 W → min. 	 (1)

Начальная масса КА m0 принята равной 
~2040 кг.

2. СХЕМА ВЫВЕДЕНИЯ КОСМИЧЕСКОГО 
АППАРАТА НА ВЫСОКУЮ ОРБИТУ 

ИСКУССТВЕННОГО СПУТНИКА ЛУНЫ

Полагаем, что КА достигает Луны, двигаясь 
к ней по обычной траектории прямого переле-
та Земля – Луна. Для такого случая схема дву-
химпульсного выведения КА с подлетной к Луне 
траектории на высокую круговую орбиту ИСЛ 
для номинального полета представлена на рис. 1. 
Ракета-носитель «Союз  2.1б» стартует с Зем-
ли (Е) в момент старта tc и переводит спутник 
на околоземную низкую опорную орбиту. В рас-
четный момент t0 разгонный блок (РБ) «Фрегат» 
выдает импульс скорости, переводя орбиталь-
ный блок (РБ с КА) на участок пассивной тра-
ектории полета к Луне. Далее РБ отделяется от 
орбитального блока, уводится на орбиту захоро-
нения и через 2…3 витка сгорает в плотных слоях 
атмосферы, а КА продолжает свой путь к Луне. 
После проведения коррекций на участке переле-
та Земля – Луна, внутри сферы действия Луны 
(СДЛ) траектория КА представляет собой селе-
ноцентрическую гиперболу Т0, основной ее ха-
рактеристикой является вектор скорости на бес-
конечности V∞ при подлете к Луне. В ее перисе-
лении π0 (точка 1) выдается первый, тормозной, 
импульс ΔV1, который переводит КА на высоко-
эллиптическую орбиту Т1, двигаясь по которой 
спутник в конечном периселении πf (точка 2), 
после сообщения второго, тормозного, импуль-
са ΔV2, переходит на конечную круговую орбиту 
Tf радиусом af (например, 5 тыс. км). Далее в ра-
боте будем называть их первым основным и вто-
рым основным импульсами.

3. НОМИНАЛЬНАЯ ТРАЕКТОРИЯ 
ВЫВЕДЕНИЯ НА ОРБИТУ 

ИСКУССТВЕННОГО СПУТНИКА ЛУНЫ

Ошибки управления при выведении КА при-
водят к отличию реальной траектории движения 

ΔVP

t0
tCE

Сфера 
действия 
луны V

T0

ΔV1 ΔV2

Tf

2

T1

1

Рис. 1. Схема двухимпульсного выведения КА на высокую круговую орбиту ИСЛ радиусом af в номинальном 
случае.
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от номинальной. Отклонения параметров ре-
альной траектории КА от их аналогов для номи-
нальной траектории имеют вероятностный ха-
рактер. Полагаем, что известны статистические 
характеристики случайных отклонений началь-
ных параметров траектории КА от их расчетных 
(номинальных) значений: например, корреляци-
онная матрица отклонений координат и компо-
нент скорости на момент t0 начала пассивного 
полета к Луне, дисперсии этого момента и на-
чальной массы КА, ошибки исполнения импуль-
сов скорости двигателем КА, ошибки навигации 
и др. Параметры номинальной траектории КА 
близки к математическим ожиданиям параме-
тров его реальной траектории [18].

Для анализа характеристик коррекции была 
взята номинальная траектория выведения КА с 
двухимпульсным переходом с гиперболы под-
лета к Луне на конечную высокую орбиту ИСЛ, 
которая обычно является оптимальной по мини-
муму суммарной характеристической скорости 
[6, 15, 17]. Параметры такой, ранее полученной 

траектории [17], представлены в табл. 1. Ее изо-
бражение в селеноцентрической системе коор-
динат (СК) MJ2000 представлено на рис. 2, где 
α — апоцентр номинальной высокоэллиптиче-
ской орбиты T1, полученный после сообщения 
первого, тормозного, импульса ΔV1 у Луны. Вре-
мя перелета по такой траектории с начальной 
околоземной орбиты до момента выдачи первого 
тормозного импульса в периселении подлетной 
селеноцентрической гиперболы ΔtЗ–Л составило 
~5.5 сут.

В табл. 1 и далее: tπ0 — время пролета перисе-
ления π0 гиперболы подлета Т0, в котором сооб-
щается первый импульс ΔV1 (точка 1); tα1 — вре-
мя пролета апоселения α орбиты Т1; tπf — время 
перехода на конечную орбиту ИСЛ в периселе-
нии πf орбиты Т1, в котором сообщается второй 
импульс ΔV2 (точка 2), а КА переходит c высо-
коэллиптической орбиты T1 на конечную орби-
ту Tf; W — суммарная характеристическая ско-
рость двухимпульсного выведения; rα — рассто-
яние в наиболее удаленной от Луны точке α; m0 
— начальная масса КА при подлете к Луне (до 
сообщения импульса ΔV1); m1 — масса КА в наи-
более удаленной от Луны точке α (после сооб-
щения импульса ΔV1); mf — конечная масса КА 
(после сообщения импульса ΔV2); af, Ωf, if и ωf — 
конечные радиус круговой орбиты, долгота вос-
ходящего узла, наклонение к плоскости экватора 
Луны и аргумент периселения соответственно.

Отметим, что движение КА по номинальной 
траектории, соответствующей данным табл. 1, и 
в нижеследующем анализе моделируется с уче-
том возмущений, которые будут рассмотрены в 
разделе 7. Здесь и далее все времена приведены 
в UTC.

4. ВОЗМУЩАЮЩИЕ ФАКТОРЫ ПРИ 
ДВУХИМПУЛЬСНОМ ВЫВЕДЕНИИ КА НА 

ОРБИТУ ИСЛ
Число случайных факторов, влияющих 

на движение КА, достаточно велико, по сво-
ему воздействию на траекторию среди них 

T0

T1

V

Z

Y

X1
2

α

Рис. 2. Номинальная траектория двухимпульсного 
выведения КА на высокую орбиту ИСЛ, где осями 
X, Y и Z обозначены оси селенографической системы 
координат XYZ.

Таблица 1. Характеристики двухимпульсного решения для номинальной траектории

tπ0 tα1 tπf ΔV1, м/с ΔV2, м/с W, м/с rα, км
16.V.2030
00:00:00

18.V.2030
01:31:06

19.V.2030
13:20:53 247.77 327.21 574.98 39753.14

m0, кг m1, кг mf, кг af, тыс. км Ωf, ° if, ° ωf, °
2039.736 1884.413 1697.270 5 86.64 92.82 334.79
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нет превалирующих. Пассивное движение 
КА в каждый момент времени t описывает-
ся случайным шестикомпонентным вектором 
X = {x, y, z, Vx, Vy, Vz}. В соответствии с централь-
ной предельной теоремой, можно считать, что 
он подчиняется нормальному закону распреде-
ления. Такой вектор можно полностью описать 
корреляционной матрицей, в которой по диаго-
нали расположены дисперсии соответствующих 
случайных величин, а недиагональные члены 
представляют собой вторые смешанные момен-
ты [18, 19].

В работе рассматриваются коррекции траек-
тории с учетом ошибок определения положения 
и скорости от момента подлета КА к Луне до 
момента перехода на конечную орбиту, а также 
ошибок выдачи импульсов скорости. Далее опи-
шем их отдельно.

Неточность определения положения и скорости 
КА на орбитах вокруг Луны

Специалисты Институт прикладной матема-
тики им.  М.В.  Келдыша РАН оценили ошиб-
ки определения параметров движения спутника 
Луны [20]. При этом рассматривались три неза-
висимых интервала уточнения параметров КА.

1.	 От запуска с Земли до номинального мо-
мента проведения первой коррекции на перелете 
от Земли к Луне.

2.	 Между первой и второй коррекциями на 
перелете Земля – Луна.

3.	 От второй коррекции на перелете до тор-
можения у Луны.

Определение параметров с получением оце-
нок точности на трех описанных интервалах 
было проведено с использованием набора из-
мерений наклонной дальности и радиальной 
скорости. В обработке были задействованы мо-
дельные измерения с трех станций: «Клен-Д» в 
Евпатории и Уссурийске и «Кобальт-Р» в Мед-
вежьих Озерах (Россия). Эти же данные об изме-
рениях будем использовать и для решения нашей 
задачи.

Вторая коррекция на перелете с Земли на 
Луну проводится в окрестности СДЛ. Наибо-
лее удаленная от поверхности Луны точка α тра-
ектории двухимпульсного перехода также на-
ходится в непосредственной близости от СДЛ. 
Поэтому оценки точности определения параме-
тров геоцентрического движения КА на участке 
между первой и второй коррекциями на переле-
те будем использовать приближенно в качестве 
ошибок определения положения и скорости в 

окрестности наиболее удаленной от поверхности 
Луны точки α. Тогда в орбитальной СК rnb (в ко-
ординатах радиус, трансверсаль, бинормаль) они 
равны [20]:
	 σ σ σ( ) ( ) ( ). , . ,r n b�= � �= �=0 0249 0 6477км  км� 	 (2)
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Торможение у Луны на участке прямого пере-
лета от Земли к Луне, а также первый и второй 
импульсы торможения для схемы с двухимпуль-
сным переходом, прикладываемые в периселе-
ниях орбит Т0 и Т1 (им соответствуют точки 1 и 
2 на рис. 1, 2), находятся вблизи от Луны. Поэ-
тому оценки точности определения параметров 
геоцентрического движения КА на участке от 
второй коррекции (на перелете Земля – Луна) 
до торможения у Луны будем использовать в ка-
честве приближенных ошибок определения по-
ложения и скорости КА в точках 1 и 2. Тогда в 
орбитальной СК rnb они равны:
	 σ σ σ( ) ( ) ( ). , . ,r n b�= � = = �0 0318 0 9777км  км 	 (4)
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Ошибки определения вектора состояния в 
наиболее удаленной от Луны точке α увеличи-
ваются за счет ошибок исполнения первого ос-
новного импульса, который переводит КА с ги-
перболы подлета на высокоэллиптическую ор-
биту вокруг Луны. Ошибки определения вектора 
состояния в точках 1 и 2 увеличиваются за счет 
ошибок исполнения второго корректирующего 
импульса на участке траектории перелета Зем-
ля – Луна. Поэтому их следует увеличить по от-
ношению к величинам, представленным в выра-
жениях (2)–(5), например, удвоить или утроить. 
В разработанных алгоритмах это учтено в методе 
«зашумления» исполнения маневров, описанном 
в стратегии маневрирования для случаев одно-
импульсной и двухимпульсной коррекций.

Изменение вектора состояния КА из-за не-
точности определения положения и скорости на 
орбитах вокруг Луны назовем «зашумлением» с 
учетом ошибок измерений.

Неточность сообщения импульсов скорости по 
модулю и по направлению

Для оценки точности исполнения маневров 
используются формулы  (6)–(8). Точности ис-
полнения импульсов скорости по модулю и по 
направлению (3σ) зависят от величины импульса 
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скорости и на основании экспериментальных 
данных рассчитываются (в метрах в секунду) 
следующим образом [21]:

– точность для продольной составляющей:

	 ∆
∆
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где t — время работы ДУ, с; ΔV — величина им-
пульса скорости, м/с; Pmax — максимальная тяга 
ДУ, Н; Jпд — разброс импульса последействия 
при выключении ДУ, Н·с; Тц  — длительность 
цикла счета бортового вычислительного ком-
плекса (БВК), с (Тц = 0.05 с); Мпм — масса КА на 
момент выключения ДУ, кг;

– точность для поперечной составляющей:
	 ∆V VП� �� � �≤ ∆ М sin угл.мин� �40 . 	 (7)

Тогда общая ошибка выдачи импульса имеет 
вид:

	 ε( ) M
2

П
2∆ ∆ ∆V V V= + . 	 (8)

Формула  (8) приведена для качественной 
оценки величины общей ошибки исполнения 
импульса ε( )∆V  в зависимости от импульса ско-
рости ΔV. В алгоритме зашумления учитываются 
только величины точностей, определяемые по 
формулам (6) и (7).

Полагаем, что характеристики используемых 
в работе двигателей соответствуют данным из 
табл. 2 для двух вариантов двигателя (Д1 и Д2).

Во всех расчетах начальная масса КА при под-
лете к Луне равна m0 = 2039.736 кг [21].

На рис. 3 представлена ошибка выдачи им-
пульса скорости ε ∆Vo( )  в зависимости от сооб-
щаемого импульса скорости ΔV для двух вариан-
тов двигателей Д1 и Д2. Из его анализа видно, 
что для импульсов ΔV менее 33.3 м/с выгоднее 
использовать двигатель Д2 с малой тягой, при 
бо́льших величинах — двигатель Д1 с большой 
тягой.

 Изменение вектора состояния КА из-за не-
точности исполнения импульсов скорости по 
модулю и направлению назовем «зашумлением» 
с учетом ошибок выдачи импульсов.

5. МЕТОД ИССЛЕДОВАНИЯ
Для практической реализации траектории 

движения КА с двухимпульсным маневром пере-
хода на конечную орбиту, после введения оши-
бок во все параметры управления, надо провести 
расчеты его движения со всеми необходимыми 
коррекциями. Методика таких расчетов для раз-
личных вариантов коррекций (с одноимпуль-
сной или двухимпульсной коррекцией, двух- или 
трехпараметрической коррекцией) будет рассмо-
трена в разделах 6 и 8.

После этого необходимо провести оцен-
ку максимальных отклонений варьируемых 

Таблица 2. Характеристики рассмотренных двигателей

Наименование Д1 Д2
Количество двигателей NДВ 1       4
Тяга P, H 4315     49.71
Удельный импульс Pуд, с 319   286.6
Импульс последействия Jпд, Н·с 1961       1.879
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Рис. 3. Зависимость ошибки выдачи импульса скорости e(DV) от величины импульса ΔV.
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параметров. Обрабатываются результаты реше-
ния и определяются статистические характе-
ристики, такие как математическое ожидание 
(М(ξ)) и среднее квадратическое отклонение 
(σ(ξ)) случайной величины ξ, описывающей ма-
невр. В качестве такой величины могут высту-
пать массовые (m1, m2, m3), энергетические (ΔV1, 
ΔVк (или ΔVк1 и ΔVк2), ΔV2, W, ΔW) и геометри-
ческие (e, rπ, rα, a) характеристики, где ΔVк — ве-
личина корректирующего импульса для случая 
одноимпульсной коррекции; ΔVк1 и ΔVк2 — ве-
личины первого и второго корректирующих им-
пульсов; ΔW — отклонение суммарной характе-
ристической скорости от ее номинальной вели-
чины; а и e — большая полуось (радиус круговой 
орбиты) и эксцентриситет.

Задача расчета импульсов коррекции и опре-
деления их максимальных величин сложна, по-
этому на данном этапе анализа необходимые 
приращения характеристической скорости КА 
при коррекциях находятся статистическим ме-
тодом Монте-Карло. Для определения наилуч-
шего числа реализаций проводились расчеты для 
102, 103, 104 и 105 реализаций. Анализ показал, 
что статистические характеристики существенно 
отличаются друг от друга при росте числа реали-
заций от 102 до 104. При этом для расчетов с 104 
и 105 реализаций вероятностные характеристи-
ки получаются близкими к нормальному закону 
распределения. Но расчет с 105 реализаций тре-
бует в ~10 раз больше времени, чем с 104. Поэто-
му далее для каждого из вариантов проводится 
цикл расчётов, состоящий из 10 тысяч случай-
ных реализаций. 

6. ВАРИАНТЫ ПРОВЕДЕНИЯ  
КОРРЕКЦИЙ ДВУХИМПУЛЬСНОЙ 

ТРАЕКТОРИИ ВЫВЕДЕНИЯ КА 
НА ВЫСОКИЕ ОРБИТЫ ИСЛ

Для накопления статистики моделируется 
участок траектории от момента подлета КА к 
Луне до момента его перехода на конечную ор-
биту ИСЛ с учётом ошибок определения пара-
метров траектории и ошибок исполнения им-
пульсов скорости. Для каждой реализации по-
следовательно, с использованием итерационного 
метода Ньютона, решаются три или четыре кра-
евые задачи для перехода на орбиту ИСЛ в зави-
симости от схемы коррекций.

Далее рассмотрим отдельно каждый из вари-
антов проведения коррекций: одно- или двухим-
пульсной коррекций, двух- или трехпараметри-
ческой коррекций.

Случай одноимпульсной коррекции
Полагаем, что в таком случае влияние оши-

бок определения положения и скорости, а так-
же ошибок выдачи импульсов скорости ком-
пенсируется добавлением корректирующего 
импульса скорости ΔVK в наиболее удаленной 
от Луны точке α, а номинальная двухимпуль-
сная траектория выведения превращается в тре-
химпульсную. Ее схема приведена на рис. 4. На 
нем сплошной и штрихпунктирной линиями 
показаны номинальная траектория и траекто-
рия с учетом коррекций соответственно, также 
V∞ — скорость на «бесконечности» при подлете 
к Луне; T0 — гипербола подлета к Луне; T1 — 
номинальная орбита КА после приложения 
первого основного импульса ΔV1; T1

* — участок 
траектории перелета спутника из периселения 
π0 (точка  1) в апоселений α с учетом ошибок 
определения положения и скорости КА, а так-
же ошибок выдачи первого импульса ΔV1; T2 — 
участок траектории перелета из апоселения α в 
периселений πf (точка 2) с учетом возмущений, 
ошибок определения положения и скорости 
КА, а также ошибок выдачи корректирующего 
импульса ΔVк; ΔV2 — второй основной импульс 
скорости.

В этом случае возможно два варианта коррек-
ций: двухпараметрическая и трехпараметриче-
ская. Рассмотрим их далее.

Случай одноимпульсной двухпараметрической 
коррекции

В качестве контролируемых параметров 
управления приняты конечные радиус af и на-
клонение  if. Для варианта одноимпульсной 
двухпараметрической коррекции имеем в об-
щем случае три компонента импульса скорости 
коррекции и два корректируемых параметра, 

ΔVк

α

ΔV1
ΔV2T0

T *1

T1

T2

V 1
2

Tf

Рис. 4. Схема одноимпульсной коррекции выведе-
ния КА на высокую орбиту ИСЛ Tf .
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т.е. имеем один «лишний» компонент. Тогда су-
ществуют плоскость оптимальной коррекции и 
нуль-вектор, приложение корректирующего им-
пульса в направлении которого практически не 
влияет на изменение отклонений корректиру-
емых параметров [18, 19]. На данном этапе ра-
боты принято следующее упрощение, когда для 
коррекции были выбраны два варьируемых ком-
понента приращений скорости: по радиальному 
направлению ΔVr и по биссектрисе угла между 
трансверсалью n и бинормалью b ΔVnb, который 
определяет величину соответствующего импуль-
са скорости DVnbk по формуле:

	 ∆ ∆ ∆V V Vnbk n b= +2 2 	 (9)
и проекции приращения скорости на нор-
мальное n и бинормальное b направления по 
формулам:
	 ∆ ∆V Vn nb= cos ,45°( ) 	 (10)
	 ∆ ∆V Vb nb= sin� 45°( ) .	 (11)

Отметим, что в качестве варьируемых параме-
тров можно использовать величины приращений 
скорости по нормальному ΔVn и бинормальному 
ΔVb направлениям.

Случай одноимпульсной трехпараметрической 
коррекции

Если к контролируемым параметрам добавить 
время tf перехода КА на конечную орбиту ИСЛ, 
то имеют место одноимпульсная коррекция и 
трехпараметрическая краевая задача, в которой 
в качестве варьируемых параметров используют-
ся проекции приращения скорости на оси селе-
ноцентрической СК MJ2000 ΔVx, ΔVy и ΔVz или 
проекции приращения скорости на оси орби-
тальной СК rnb — ΔVr, ΔVn и ΔVb.

Особенности реализации одноимпульсной 
коррекции

Отметим, что для накопления мерной базы 
измерений, проводимых наземными станция-
ми, требуется некоторый достаточный интервал 
времени [22]. Полагаем его равным ~1 сут, при 
этом закладывать данные на борт для выполне-
ния маневра следует за 4…6 ч до его исполнения. 
Для такой схемы время движения от точки выда-
чи первого основного импульса (точки 1) до кор-
ректирующего импульса и от него до точки при-
ложения второго основного импульса состав-
ляет Δt1α ≈ Δtα2 ≈ 1.16…1.25 сут. Поэтому такой 
вариант выведения возможен для траекторий 
со временем нахождения КА на орбитах вокруг 
Луны между точками 1 и 2 от ~2.33 сут и более. 

В расчетах время приложения корректирующего 
импульса tK определяется условием достижения 
апоселения α.

  Метод решения краевых задач
При решении краевых задач в двух- и трехпа-

раметрических коррекциях в случае одноим-
пульсной коррекции мы варьируем величины 
компонент импульсов коррекций, сообщаемых 
в апоселении α орбиты T1

*, так чтобы отклоне-
ния параметров af, if (и tf для трехпараметриче-
ской коррекции) обратились в «нуль» с заданной 
точностью. Краевые задачи решаются итераци-
онным методом Ньютона. Результатом реше-
ния являются приращения характеристической 
скорости ΔVr, ΔVnb (ΔVn, ΔVb) или ∆Vx, ∆Vy, ∆Vz 
(ΔVr, ΔVn и ΔVb), обеспечивающие заданные ве-
личины контролируемых параметров. Точность 
решения краевых задач выбрана следующей: по 
селенографическому наклонению |ei| < 0.01°, по 
большой полуоси |eaf | < 0.01 км; точность по вре-
мени пролета периселения в точке 2 задавалась с 
ошибкой |etπ| менее 0.1 с.

Для двухимпульсной коррекции имеем случай 
трехпараметрической коррекции, когда дважды 
определяются параметры коррекции: один раз 
при расчете первого корректирующего импуль-
са до пролета апоцентра и второй раз при рас-
чете второго корректирующего импульса после 
пролета апоцентра.

Случай двухимпульсной коррекции
В таком случае ошибки измерений и выдачи 

импульсов компенсируются за счет последова-
тельного приложения двух корректирующих им-
пульсов, равномерно разнесенных во времени с 
интервалом ~1 сут между точками: 1 и К1, К1 и 
К2, К2 и 2. Тогда номинальная двухимпульсная 
траектория превращается в четырехимпульсную, 
ее схема представлена на рис. 5. Здесь сплошной 
и штрихпунктирной линиями показаны номи-
нальная траектория и траектория с учетом кор-
рекций, также T1

* — траектория перелета КА из 
периселения π0 (точка 1) до момента проведения 
первой коррекции К1 с учетом ошибок измере-
ний и ошибок выдачи первого основного им-
пульса ΔV1; T2

* — траектория перелета из точки 
К1 до точки проведения второй коррекции К2 
с учетом ошибок измерений и ошибок выдачи 
импульса первой коррекции ΔVК1; Т3 — траек-
тория полета КА из точки К2 до периселения πf 
(точка 2) с учетом ошибок измерений и ошибок 
выдачи импульса второй коррекции ΔVК2; ΔV2 — 
второй основной импульс скорости.
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К1

К2

Рис. 5. Схема двухимпульсной коррекции выведения 
КА на высокую орбиту ИСЛ Tf .

Как и в случае одноимпульсной коррекции, 
время движения КА между точками приложения 
первого основного и первого корректирующего 
импульсов, первого и второго корректирующих 
импульсов, второго корректирующего и второ-
го основного импульсов составляет Δt1К1 ≈ ΔtК1К

2 ≈ ΔtК22 ≈ 1.16…1.25 сут. Поэтому такой вариант 
схемы выведения подходит для траекторий с вре-
менем нахождения КА на орбитах вокруг Луны 
от ~3.5 сут и более. В расчетах время приложе-
ния первого и второго корректирующих импуль-
сов задано равным tK1 = 17.V.2030 04:24:00 (UTC), 
tK2 = 18.V.2030 08:48:00 (UTC).

Опишем далее модель поля и уравнения дви-
жения КА при учете возмущений.

7. МОДЕЛЬ ПОЛЯ  
И УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ 

КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА  
ПРИ УЧЕТЕ ГРАВИТАЦИОННЫХ 

ВОЗМУЩЕНИЙ

Геоцентрический участок траектории движе-
ния КА к Луне моделируется в рамках задачи че-
тырёх тел с учетом возмущений от гравитацион-
ного поля Земли с учётом его нецентральности 
в разложении геопотенциала в ряд по сфериче-
ским функциям до 8-го порядка и 8-й степени 
включительно, а также центральных полей Луны 
и Солнца.

Дальнейшее, селеноцентрическое, движение 
КА на высокую орбиту ИСЛ с учетом проведе-
ния маневров коррекции происходит по высоко-
эллиптическим орбитам и не выходит за грани-
цы СДЛ (до радиуса СДЛ, r ≤ RСДЛ ≈ 60 тыс. км). 
В таком случае селеноцентрическая траектория 
моделируется в рамках задачи четырех тел — КА, 

Луна с учетом ее нецентральности с разложе-
нием селенопотенциала в ряд по сферическим 
функциям до 8-го порядка и 8-й степени вклю-
чительно, Земля и Солнце, как материальные 
точки, и определяется численным интегриро-
ванием системы дифференциальных уравнений 
движения точки в невращающейся селеноцен-
трической геоэкваториальной системе прямоу-
гольных координат OXYZ. Используется среднее 
равноденствие и средний геоэкватор стандарт-
ной эпохи J2000.0. Тогда дифференциальные 
уравнения имеют вид:
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где ρ  — селеноцентрический радиус-вектор КА; 
μi и ρi  — гравитационные параметры и селено-
центрические радиус-векторы возмущающих не-
бесных тел, причем при i = 1 возмущение соот-
ветствует притяжению Земли, а при i = 2 — при-
тяжению Солнца (μ1=μE; μ2 = μS; ρ1  =  –r1 , ρ2  = 
ρ1 + r2 ), r1  и r2  — геоцентрические радиус-век-
торы Луны и Солнца; aM  = {aMx,aMy,aMz} — воз-
мущающее ускорение, вызванное нецентрально-
стью поля тяготения Луны с разложением потен-
циала гравитационного поля Луны в ряд по 
сферическим функциям до 8-го порядка и 8-й 
степени включительно, aSP  — давление солнеч-
ного света. Векторы состояния небесных тел 
определяются из табличных эфемерид DE-421 
[23]. В расчетах использованы следующие зна
чения констант: 

μE = 398600.436233 км3/с2; 
μM = 4902.800076 км3/с2;  
μS = 1.32712440040944·1011 км3/с2.
Эфемеридная поправка Δt (TDB-UTC) равна 

69.184 с.
Ранее было показано [16], что для расстояний 

от центра Луны от 4 до 9 тыс. км при площади 
миделева сечения в 24 м2 возмущения от давле-
ния солнечного света, действующие на спутник, 
в ~1.5…3.5 раза меньше возмущений от гравита-
ционного поля Солнца, и их также следует учи-
тывать. Однако из-за отсутствия проработанного 
облика лунного навигационного КА и малой 
длительности его движения по орбитам вокруг 
Луны, составляющей от 2.5 до 5 сут, в настоящей 
работе давление солнечного света не учитывает-
ся: | |aSP  = 0.
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8. СТРАТЕГИЯ ПРОВЕДЕНИЯ  
ОДНО- И ДВУХИМПУЛЬСНОЙ 

КОРРЕКЦИИ

Одноимпульсная коррекция
Рассмотрим стратегию проведения маневров 

для случая одноимпульсной коррекции, когда 
ошибки знания положения и скорости на орбите 
Т1

*, а также ошибки выдачи первого основного 
импульса ΔV1 компенсируются за счет приложе-
ния одного, корректирующего, импульса скоро-
сти в наиболее удаленной от Луны точке α. Ранее 
отмечалось, что такой вариант коррекции подхо-
дит для траекторий с длительностью полета по 
орбитам от точки 1 до точки 2 от ~2.33 дня и бо-
лее. Его схема изображена на рис. 4.

Опишем далее принятые основные этапы та-
кой коррекции.

1.	 Для определения орбиты КА за 4…6  ч 
до пролета периселения π0 гиперболы Т0 (точ-
ка 1) вектор состояния КА «зашумляется» с уче-
том ошибок измерений на участке после второй 
коррекции на перелете Земля – Луна до момента 
подлета к Луне по формулам (4) и (5).

2.	 За некоторое время (4…6 ч) до периселе-
ния π0 (точка 1), для сообщения в нем, подбира-
ется такая величина импульса схода ΔV1 с гипер-
болы T0 подлета КА к Луне на орбиту Т1

*, чтобы 
через виток в периселении πf (точка 2) спутник 
имел конечные радиус периселения af = 5 тыс. км 
и наклонение if = 90°, а эксцентриситет был ра-
вен нулю ef = 0. Так как импульс ΔV1 больше, чем 
33.3 м/с, то он выдается с помощью двигателя 
большой тяги Д1 (табл. 2).

3.	 После приложения первого основного 
импульса ΔV1 вектор состояния «зашумляется» с 
учетом ошибок выдачи импульса, согласно фор-
мулам (6) и (7).

4.	 Далее спутник движется в направлении 
апоселения α по орбите Т1

*. Для определения ор-
биты КА за 4…6 ч до его пролета вектор состоя-
ния КА «зашумляется» с учетом ошибок измере-
ний на участке полета КА от точки 1 до точки α, 
согласно формулам (2) и (3).

5.	 За некоторое время (за 4…6 ч) до апоселе-
ния α орбиты Т1

*, для сообщения в нем, подби-
рается величина импульса коррекции ΔVк такая, 
чтобы, двигаясь по орбите Т2, через  примерно 
полвитка в периселении πf (точка  2) спутник 
имел конечные радиус периселения af = 5 тыс. км 
и наклонение if = 90°, а эксцентриситет был ра-
вен нулю ef =  0. Импульс коррекции выдается 
двигателем Д1 или Д2 (табл. 2).

6.	 После приложения корректирующего 
импульса в апоселении α вектор состояния «за-
шумляется» с учетом ошибок выдачи импульса, 
согласно формулам (6) и (7).

7.	 Далее КА движется по орбите Т2 в направ-
лении ее периселения πf (точка 2). Для опреде-
ления орбиты спутника за 4…6 ч до его пролета, 
вектор состояния спутника «зашумляется» с уче-
том ошибок измерений на участке от апоселения 
(точка α) до точки приложения второго импуль-
са ΔV2 (точка 2), согласно формулам (4) и (5).

8.	 За 4…6 ч до пролета периселения πf орби-
ты Т2 (точка 2) определяется величина импуль-
са ΔV2, переводящая КА на высокую полярную 
(if = 90°) круговую (ef = 0) орбиту ИСЛ радиусом 
af = 5 тыс. км. Импульс выдается с помощью дви-
гателя Д1 (табл. 2.)

9.	 После приложения второго основно-
го импульса вектор состояния «зашумляется» с 
учетом ошибок выдачи этого импульса, согласно 
формулам (6) и (7).

10.	 Далее определяются параметры конечной 
орбиты КА, их отклонения от номинальных зна-
чений, а также проводится оценка необходимых 
импульсов коррекции для перевода КА на ко-
нечную круговую орбиту ИСЛ.

Двухимпульсная коррекция
Стратегия проведения маневров в случае со-

общения двух корректирующих импульсов в 
окрестности наиболее удаленной от Луны точки 
α несколько отличается. Схема такой коррекции, 
изображенная на рис. 5, подходит для траекто-
рий с длительностью перелета КА между точка-
ми 1 и 2 от ~3.5 дня и более.

Опишем принятые основные этапы проведе-
ния такой коррекции.

1.	 Для определения орбиты КА за 4…6 ч до 
пролета периселения π0 гиперболы T0 вектор со-
стояния КА «зашумляется» с учетом ошибок из-
мерений на участке после второй коррекции на 
перелете от Земли к Луне до периселения π0, со-
гласно формулам (4) и (5).

2.	 Для периселения π0 (точка 1) подбирается 
величина ΔV1 первого основного импульса схода 
с гиперболы T0 подлета КА к Луне на высокоэл-
липтическую орбиту ИСЛ T1

* такая, чтобы через 
виток в периселении πf (точка 2) орбита КА име-
ла конечные радиус периселения af = 5 тыс. км, 
наклонение if = 90° и заданное время tf, а эксцен-
триситет был равен нулю ef = 0. Импульс ΔV1 вы-
дается двигателем Д1 из табл. 2.
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3.	 После приложения первого основного 
импульса скорости вектор состояния «зашумля-
ется» с учетом ошибок выдачи импульса, соглас-
но формулам (6) и (7).

4.	 Далее спутник движется в направлении 
апоселения по орбите T1

* в течение 22…24 ч, для 
определения орбиты КА за 4…6 ч до первой кор-
рекции, которая выдается в точке К1, вектор со-
стояния КА «зашумляется» с учетом ошибок из-
мерений на участке полета КА от точки 1 до точ-
ки К1, согласно формулам (2) и (3).

5.	 Через ~28…30 ч после пролета периселе-
ния π0 (точки 1) в точке K1 подбирается величи-
на импульса коррекции ΔVK1 такая, чтобы через 
~2/3 витка в периселении орбиты Т2

* (в точке 2) 
орбита спутника имела конечные радиус перисе-
ления af = 5 тыс. км, наклонение if = 90° и задан-
ное время tf, а эксцентриситет был равен нулю 
ef = 0.Импульс выдается с помощью двигателя Д1 
или Д2 (табл. 2).

6.	 После приложения первого корректиру-
ющего импульса скорости ΔVK1 вектор состоя-
ния «зашумляется» с учетом ошибок выдачи им-
пульса, согласно формулам (6) и (7).

7.	 Далее КА движется по орбите Т2
* в на-

правлении периселения (точка 2) конечной ор-
биты ИСЛ Tf, через ~50…53 ч после пролета пе-
риселения π0 (точка 1) для определения орбиты 
КА за 4…6 ч до второй коррекции, выдаваемой в 
точке К2, вектор состояния спутника «зашумля-
ется» с учетом ошибок измерений на участке по-
лета КА от точки приложения первой К1 до точ-
ки приложения второй К2 коррекции по форму-
лам (2) и (3).

8.	 Через ~57…60 ч после пролета периселе-
ния π0 для точки приложения второй коррек-
ции (точка К2) подбирается величина импуль-
са коррекции ΔVK2 такая, чтобы через ~1/3 вит-
ка в периселении πf орбиты Т3 (точка 2) орбита 
спутника имела конечные радиус периселения 
af =  5  тыс.  км, наклонение if =  90° и заданное 
время tf, а эксцентриситет был равен нулю ef = 0. 
Импульс выдается с помощью двигателя Д1 или 
Д2 (табл.  2). Следовательно, второй импульс 
скорости коррекции исправляет ошибки преды-
дущего определения орбиты и ошибки исполне-
ния предыдущей коррекции.

9.	 После приложения второго ΔVK2 коррек-
тирующего импульса вектор состояния «зашум-
ляется» с учетом ошибок выдачи импульса, со-
гласно формулам (6) и (7).

10.	 Далее КА движется в направлении пе-
риселения πf орбиты T3, через ~79…81 ч после 

пролета периселения π0 (точки 1) для опреде-
ления орбиты ИСЛ за 4…6 ч до пролета пери-
селения πf (точка 2) вектор состояния спутника 
«зашумляется» с учетом ошибок измерений на 
участке от точки сообщения второй коррекции 
(точка  К2) до периселения  πf орбиты Т3 (точ-
ка 2), согласно формулам (4) и (5).

11.	 В периселении πf орбиты T3 (точка 2) че-
рез 85…90 ч после пролета периселения π0 опре-
деляется величина второго основного импуль-
са ΔV2, переводящая КА на высокую полярную 
(if = 90°) круговую (ef = 0) орбиту ИСЛ радиусом 
af = 5 тыс. км. Импульс выдается с помощью дви-
гателя Д1 из табл. 2.

12.	 После приложения второго основного 
импульса скорости вектор состояния «зашумля-
ется» с учетом ошибок выдачи импульса, соглас-
но формулам (6) и (7).

13.	 Далее определяются параметры конечной 
орбиты КА, их отклонения от номинальных зна-
чений, а также проводится оценка необходимых 
импульсов коррекции для перевода КА на ко-
нечную круговую орбиту.

9. РЕЗУЛЬТАТЫ

Изложенная выше методика анализа коррек-
ций была применена при разработке соответ-
ствующего программного обеспечения, с по-
мощью которого было проведено исследование 
коррекционных характеристик траектории выве-
дения КА с Земли на высокую орбиту ИСЛ. При 
этом были проведены четыре цикла расчетов: 
два — для схемы с одноимпульсной коррекцией 
(двух- и трехпараметрическая) и два — для схемы 
с двухимпульсной трехпараметрической коррек-
цией (с помощью двигателей Д1 или Д2). Каж-
дый цикл расчета включал в себя десять тысяч 
реализаций ошибок навигации и управления.

Первый цикл расчетов проводился для одно-
импульсной схемы коррекций, при этом реша-
лась двухпараметрическая краевая задача, когда 
время перехода на конечную орбиту было сво-
бодным. Отметим, что, если конечные радиусы 
пери- rπ и апоселения rα отличаются от номи-
нального значения конечного радиуса a более, 
чем на 0.5 %, где Δrπ = (rπ–а)/a, Δrα = (rα–а)/a 
(0.5 % соответствует отклонение в 25 км), то по-
сле рассмотренных выше маневров необходимо 
проводить коррекцию формы конечной орби-
ты. В табл. 3 представлены основные результаты 
анализа для такого случая.
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Второй цикл расчетов проводился для одно-
импульсной схемы коррекций, при этом реша-
лась трехпараметрическая краевая задача, ког-
да к контролю конечных радиуса  af, наклоне-
ния if добавилось время перехода на конечную 
орбиту tf. Его основные результаты приведены в 
табл. 4.

Третий и четвертый циклы расчетов проводи-
лись для двухимпульсной трехпараметрической 
схемы коррекций, при этом для сообщения им-
пульсов рассматривались разные двигатели: для 
третьего цикла расчетов все маневры выполня-
лись на двигателе большой тяги Д1, а для четвер-
того — корректирующие импульсы ΔVK1 и ΔVК2 
сообщались с помощью двигателей малой тяги 
Д2. Их основные результаты приведены в табл. 5 
и 6.

В табл. 3–6: M, σ, M+3σ и M–3σ — математи-
ческое ожидание, среднее квадратическое откло-
нение и «оценка случайной величины сверху» и 
«оценка случайной величины снизу»; W и ΔW — 
суммарная характеристическая скорость и ее от-
клонение от номинальной величины, представ-
ленной в табл. 1; m1 — масса КА после первого 
основного импульса; m2 — масса КА после им-
пульса коррекции; m3 — масса КА после второго 
основного импульса; rπ и rα — конечные радиусы 
пери- и апоселения; а — большая полуось; е — 
эксцентриситет. В табл. 5 и 6 m2 — масса КА по-
сле первого импульса коррекции; m3 — масса КА 

после второго импульса коррекции; m4 — масса 
КА после второго основного импульса.

Если оценить характеристики случайных ве-
личин, приведенных в табл. 3, по уровню «3σ», 
то получается, что на импульс коррекции тре-
буется ~9.9 м/с, суммарная характеристическая 
скорость больше номинальной величины на 
~46.5 м/с. Также видно, что отсутствие контро-
ля времени перехода на конечную орбиту ИСЛ tf 
ведет к большому разбросу по величинам конеч-
ных большой полуоси (±692 км), радиусов пери- 
(±746 км) и апоселения (±749 км). Конечная мас-
са КА mf получается больше 1672.4 кг.

Если оценить характеристики случайных ве-
личин, приведенных в табл. 4, по уровню «3σ», 
то получается, что на импульс коррекции требу-
ется ~30.7 м/с, суммарная характеристическая 
скорость больше номинальной величины на 
~31.4 м/с. Также видно, что контроль времени 
перехода tf на конечную орбиту ИСЛ сокращает 
разброс по большой полуоси (±21.4 км), а так-
же по радиусам пери- (±25.89 км) и апоселения 
(±26.61 км). Конечная масса КА mf получается 
больше 1680.3 кг.

Если оценить характеристики случайных ве-
личин, приведенных в табл. 5, по уровню «3σ», 
то получается, что на импульс коррекции тре-
буется ~10.2  м/с, суммарная характеристиче-
ская скорость больше номинальной величи-
ны на 11.5  м/с. Видно, что разброс составил 

Таблица 3. Статистические характеристики для одноимпульсной коррекции со свободным временем перехода 
КА на конечную орбиту ИСЛ (первый цикл расчетов)

ΔV1, м/с ΔVК, м/с ΔV2, м/с W, м/с ΔW, м/с e
M 247.78 2.59 327.93 578.30 3.35 0.0013
σ 0.33 2.43 13.21 14.40 14.40 0.00075

m1, кг m2, кг m3, кг rπ, км rα, км a, км
M 1884.41 1882.85 1695.49 4984.85 4997.79 4993.36
σ 0.20 1.47 7.67 248.76 249.62 230.55

Таблица 4. Статистические характеристики для одноимпульсной коррекции с контролем времени перехода 
КА на конечную орбиту ИСЛ (второй цикл расчетов)

ΔV1, м/с ΔVК, м/с ΔV2, м/с W, м/с ΔW, м/с e
M 247.77 9.43 327.26 584.45 9.510604 0.0013
σ 0.33 7.10 1.02 7.29 7.291179 0.00075

m1, кг m2, кг m3, кг rπ, км rα, км a, км
M 1884.41 1878.75 1692.14 4993.47 5006.43 5000.01
σ 0.20 4.26 3.94 8.63 8.87 7.13
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по радиусам пери- и апоселения ±21.27  км и 
~21.21 км соответственно. Конечная масса КА 
mf получается больше 1691 кг, а в наилучшем ва-
рианте она равна ~1700 кг (1699.3 кг).

Если оценить характеристики случайных ве-
личин, приведенных в табл. 6, по уровню «3σ», 
получится, что на импульс коррекции требу-
ется ~9.9  м/с, суммарная характеристическая 
скорость больше номинальной величины на 
~10.1 м/с. Видно, что за счет сокращения ошиб-
ки выдачи импульса скорости удается умень-
шить разброс радиусов пери- (±15.63 км) и апо-
селения (±15.45 км). Конечная масса КА mf полу-
чается больше 1691.2 кг. В наилучшем варианте 
она равна ~1700 кг (1699.66 кг). 

Анализ данных из табл.  3–6, показал, 
что в худшем варианте (по конечной массе 
M(m4) – 3σ(m4)) после выдачи второго основно-
го импульса КА перейдет на орбиту ИСЛ с вы-
сотами периселения rπf и апоселения rαf, отлич-
ными от заданного радиуса конечной круговой 
орбиты (af = 5 тыс. км), для перехода на которую 
ему необходим запас характеристической скоро-
сти ΔVкр на двухимпульсную коррекцию формы 
орбиты, конечная масса КА при этом сократится 
до mf. Результаты анализа сведены в табл. 7.

Анализ табл. 3–7 показал, что наилучшими 
для коррекции траектории двухимпульсного пе-
рехода на орбиту ИСЛ являются варианты для 
расчетов №3 и №4 (двухимпульсная коррекция), 

а наихудшим — вариант для расчета №1 (одно-
импульсная двухпараметрическая коррекция). 

Таким образом, для минимизации суммар-
ной характеристической скорости коррекцию 
траектории перехода КА на орбиту ИСЛ следу-
ет проводить как можно чаще (с учетом времени 
накопления мерной базы измерений между ак-
тивными маневрами, которое в расчетах принято 
равным примерно одним суткам) на двигателях 
малой тяги Д2 (для уменьшения ошибок выдачи 
импульсов).

Ниже опишем некоторые вероятностные ха-
рактеристики для лучшего (по конечной массе) 
цикла расчетов №4, когда корректирующие им-
пульсы сообщались с помощью двигателей Д2. 
В этом случае получаются наименьшие отклоне-
ния параметров орбиты от заданных конечных 
параметров.

Таблица 5. Статистические характеристики для двухимпульсной коррекции, когда все маневры выполнялись 
с помощью двигателя Д1 (третий цикл расчетов)

ΔV1, м/с ΔVК1, м/с ΔVК2, м/с ΔV2, м/с W, м/с ΔW, м/с e, -
M 247.78 3.067 0.78 327.21 578.84 3.89 0.0013
σ 0.32 2.39 0.59 0.49 2.53 2.53 0.0007

m1, кг m2, кг m3, кг m4, кг rπ, км rα, км a, км
M 1884.41 1882.56 1882.09 1695.18 4993.77 5006.41 5000.09
σ 0.19 1.45 1.51 1.37 7.09 7.07 6.12

Таблица 6. Статистические характеристики для двухимпульсной коррекции, когда корректирующие импульсы 
выдавались с помощью двигателя Д2 (четвертый цикл расчетов)

ΔV1, м/с ΔVК1, м/с ΔVК2, м/с ΔV2, м/с W, м/с ΔW, м/с e, -
M 247.78 3.03 0.024 327.202 578.029 3.09 0.0013
σ 0.32 2.31 0.016 0.402 2.34 2.34 0.00072

m1, кг m2, кг m3, кг m4, кг rπ, км rα, км a, км
M 1884.41 1882.38 1882.37 1695.43 4993.58 5006.34 4999.96
σ 0.19 1.56 1.56 1.41 5.21 5.15 3.73

Таблица 7. Сравнительные характеристики четырех 
циклов расчетов

Параметры Цикл расчетов
№1 №2 №3 №4

rπf, км 4238.57 4967.58 4972.50 4977.95
rαf, км 5746.65 5033.04 5027.62 5021.79
ΔVкр, м/с ~73.8 ~3.3 ~2.7 ~2.3
mf, кг 1629.16 1678.36 1689.45 1689.88
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10. ВЕРОЯТНОСТНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ 
НАИЛУЧШЕГО ВАРИАНТА

В табл. 8 представлены коэффициенты асим-
метрии As( ξ ) и эксцесса Es( ξ ) случайной вели-
чины ξ  для цикла расчетов №4, вычисляемые 
согласно формулам

	 As ξ
µ
σ

( ) = 3
3

,	  (13)

где µ
ξ ξ

σ3

3

3
=

− ( )( )





M M
 — третий центральный 

момент;

	 Es ξ µ
σ

( ) = −4
4

3 ,	 (14)

где µ
ξ ξ

σ4

4

4
=

− ( )( )





M M
 — четвертый централь-

ный момент. Они позволяют судить о том, на-
сколько распределение случайной величины 
близко к нормальному распределению.

Таблицу  8 можно использовать для оцен-
ки отклонения фактического распределения от 
нормального. Она демонстрирует, что величины 
первого основного ΔV1 и второго основного ΔV2 
импульсов скорости, а также конечной большой 
полуоси af обладают характеристиками, наибо-
лее близкими к характеристикам нормального 
распределения.

На рис. 6 представлены зависимости функ-
ций распределения вероятности P(ΔV2) и плот-
ности распределения вероятности ρ(ΔV2) второ-
го основного импульса скорости ΔV2. На нем и 
далее вертикальными прямыми линиями отме-
чены величины математического ожидания M(ξ) 
и «оценки сверху» lim(ξ) случайной величины ξ, 
где lim(ξ) = M(ξ)+3σ(ξ).

Остальные случайные величины имеют рас-
пределения, отличные от нормального. Так про-
исходит из-за сильного влияния ошибок навига-
ции и управления на реальную траекторию. На 
рис. 7 представлена зависимость функции рас-
пределения вероятности P(ΔVК1) и плотности 

распределения вероятности ρ(ΔVК1) первого им-
пульса коррекции.

В предыдущем исследовании [21] было по-
казало, что для коррекции траектории перелета 
Земля – Луна необходим запас характеристиче-
ской скорости от ~36 до 57 м/с. Тогда реализа-
ция двухимпульсного выведения КА на высокую 
орбиту ИСЛ с момента отделения от РБ требу-
ет суммарную характеристическую скорость от 
~623 до ~644 м/с.

Таблица 8. Коэффициенты асимметрии As(x) и эксцесса Es(x) для цикла расчетов № 4

ΔV1, м/с ΔVК1, м/с ΔVК2, м/с ΔV2, м/с W, м/с mf, кг rπf, км rαf, км af, км
As(x) –0.013 1.017 1.315 –0.031 0.993 –0.995 –0.789 0.822 0.035
Es(x) 0.018 0.74 3.398 0.054 0.741 0.735 0.359 0.522 0.027
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Рис. 6. Зависимость функции распределения веро-
ятности P(ΔV2) и плотности распределения вероят-
ности ρ(ΔV2) для первого импульса ΔV2.
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Рис. 7. Зависимости функции распределения веро-
ятности P(ΔVК1) и плотности распределения веро-
ятности ρ(ΔVК1) для первого корректирующего им-
пульса ΔVК1.
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Практическая реализация номинальной тра-

ектории двухимпульсного перехода ведет к не-
обходимости введения коррекции траектории 
перелета Земля – Луна, в частности коррекции 
заключительного участка торможения. В настоя-
щей работе исследованы одно- или двухимпуль-
сные, двух- или трехпараметрические схемы 
коррекций. Разработаны методики и соответ-
ствующее им программное обеспечение, позво-
ляющие оценить статистические коррекционные 
характеристики траектории на основе статисти-
ческого метода Монте-Карло.

На основе анализа моделирования траекто-
рий полета Земля  –  Луна и соответствующих 
двигательных установок были приняты некото-
рые числовые характеристики ошибок навига-
ции и работы двигателей. Для них были прове-
дены массовые расчеты, позволившие выявить 
наихудшие и наилучшие схемы коррекций.

Показано, что наихудшим, по величине сум-
марной характеристической скорости и конеч-
ной массы КА, является случай одноимпульсной 
двухпараметрической коррекции (с одним кор-
ректирующим импульсом в апоселении), когда 
время перехода КА tf на конечную орбиту ИСЛ 
остается свободным. Для него суммарная харак-
теристическая скорость составляет ~695 м/с, а 
конечная масса КА равна до ~1629.2 кг.

Показано, что наилучшим, по величине сум-
марной характеристической скорости и конеч-
ной массы КА, оказался случай двухимпульсной 
трехпараметрической коррекции (с двумя кор-
ректирующими импульсами в окрестности апо-
селения, которые выдаются на двигателях малой 
тяги Д2). Для него суммарная характеристиче-
ская скорость составляет ~659 м/с, а конечная 
масса КА достигает ~1690 кг.

Анализ ранее полученных результатов пока-
зал, что выигрыш номинального двухимпуль-
сного перехода над его трехимпульсным ана-
логом в зависимости от варианта подлета КА к 
Луне с севера N или с юга S меняется в диапа-
зоне от –13 до 69 м/с, а над одноимпульсным — 
от 108 до 122 м/с. Потери от реализации одно- и 
двухимпульсных схем коррекции составляют ~31 
и ~10 м/с соответственно, поэтому коррекция не 
нарушает оптимальность двухимпульсного выве-
дения при принятых ошибках управления и на-
вигации. Следовательно, обе схемы можно ис-
пользовать на практике.

Показано, что в наилучшем случае для реали-
зации траектории двухимпульсного выведения 

КА на высокие круговые орбиты ИСЛ с момен-
та отделения спутника от РБ необходима сум-
марная характеристическая скорость от ~ 623 до 
~644 м/с.
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ВВЕДЕНИЕ

Исследование Солнца космическими аппа-
ратами (КА) — один из наиболее эффективных 
способов изучения его структуры и активности. 
В некоторых случаях, например, при наблюде-
нии излучений с длинами волн порядка 100 нм 
и ниже (вакуумный ультрафиолетовый диапа-
зон — ВУФ), такой способ является единствен-
ным, поскольку атмосфера Земли в этой области 
не прозрачна. Особенно востребованными ока-
зываются данные солнечных телескопов, кото-
рые не только регистрируют поток излучения, 
но и предоставляют распределение интенсив-
ности излучения по поверхности (полноценное 
изображение Солнца). Краткие сведения о сол-
нечных телескопах, выведенных на орбиту или 
действовавших после 2000 г., и чувствительных 
в области длин волн короче 100 нм, приведены 
в табл. 1.

В настоящий момент действующими кос-
мическими солнечными телескопами ВУФ и 
рентгеновского диапазона располагают США, 
Европейский союз, Япония и Китай. В Рос-
сии инструменты данного типа в рассматри-
ваемый промежуток времени выводились на 

орбиту в 2001 г. (КА КОРОНАС-Ф) и в 2009 г. 
(КА КОРОНАС-Фотон). Последний на текущий 
момент солнечный ВУФ-телескоп ТЕСИС, уста-
новленный на КА КОРОНАС-Фотон, прекратил 
работу в ноябре 2009 г. В результате основным 
источником данных по солнечной активности 
(вспышки, выбросы массы) служат открытые 
базы зарубежных космических обсерваторий, в 
первую очередь база данных КА SDO.

Один из возможных методов исследования 
Солнца — использование малоразмерных ап-
паратов типа кубсат с характерными размерами 
10…30 см и массой в несколько килограмм. На 
орбиту выведено уже несколько тысяч КА тако-
го типа, в том числе аппараты научного назна-
чения [13]. В настоящее время в мире ведется 
несколько разработок малоразмерных гелиофи-
зических инструментов, способных работать в 
условиях сильных ограничений на массу и энер-
гопотребление со стороны аппаратов типа кубсат 
[14–16]. В то же время, насколько известно, ни 
один из проектов изображающих инструментов 
ВУФ-диапазона не дошёл до этапа летной ква-
лификации, за исключением российской раз-
работки [17]. Солнечный телескоп СОЛ (рис. 1) 
был выведен в космос 27.VI.2023 на борту 
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наноспутника НОРБИ-2 [18]. Проект выполнен 
в рамках программы «Универсат» ГК Роскосмос.

Наблюдение Солнца космическими телеско-
пами предъявляет весьма высокие требования к 
точности ориентации и стабилизации КА. Угло-
вой размер Солнца при наблюдениях с около-
земной орбиты составляет около 0.5°. При поле 
зрения телескопа в 1° (здесь и ниже приведены 
характеристики телескопа СОЛ) это означает, 
что ось телескопа, направленная на Солнце, не 
должна отклоняться от его центра более чем на 
45 угл. мин. В противном случае диск Солнца 
частично или полностью окажется за предела-
ми кадра. Фактически, рекомендованное макси-
мальное отклонение для телескопа СОЛ состав-
ляет около 26 угл. мин, так как на краях поля 
зрения качество изображения ухудшается. 

Более сложным является вопрос о требуемой 
точности стабилизации. Для телескопа СОЛ при 
размере детектора 2048 × 2048 пикселей, угловой 
размер пикселя составляет примерно 3.5 угл. с. 
Расчетное время экспозиции (время накопле-
ния сигнала на детекторе для получения изобра-
жения Солнца высокого качества) составляет до 
2 с. Для получения изображения такого качества 
(3.5 угл. с на пиксель за время накопления 2 с), 
точность стабилизации направленной на Солн-
це оси телескопа должна быть не хуже 1.75 угл. с 
в секунду времени. Такое значение выглядит 
сложно достижимым для аппаратов типа куб-
сат. В первую очередь, проблему представляет 
идентификация состояния аппарата, которая на 
кубсатах обычно обеспечивается по показаниям 
магнитометра, датчика угловой скорости и сол-
нечных датчиков низкой точности. Достичь по-
требной точности определения угловой скорости 
не представляется возможным. Снизить требо-
вания к стабилизации можно, используя сжатие 
изображения. В режиме сжатия 2 × 2 разреше-
ние уменьшается до 7 угл. с, а экспозиция мо-
жет быть снижена в 4 раза до 0.5 с. В этом случае 
требования к стабилизации КА снижаются до 
14 угл. с·с–1. В режиме сжатия 4×4 разрешение 
уменьшается до 14 секунд дуги, а экспозиция мо-
жет быть снижена в 16 раз до 0.125 с. Требования 
к стабилизации КА в этом случае — 112 угл. с·с–1,  
то есть примерно 2 угл. мин в секунду време-
ни. Ниже в работе будем ориентироваться на 
эти значения, как на практически достижимые, 
с последующим поиском возможностей для их 
улучшения.

Таблица 1. Солнечные космические телескопы с чувствительностью в области длин волн короче 100 нм, 
работавшие после 2000 г.

Телескоп Космический аппарат Страна Запуск Текущий статус Ссылка
EIT SoHO ЕС 1995 работает [1]
TRACE TRACE США 1998 прекратил работу [2]
RHESSI RHESSI США 2002 прекратил работу [3]
СПИРИТ КОРОНАС-Ф РФ 2005 прекратил работу [4]
EUVI STEREO США 2006 работает [5]
XRT Hinode Япония 2006 работает [6]
ТЕСИС КОРОНАС-Фотон РФ 2009 прекратил работу [7]
SWAP PROBA-2 ЕС 2009 работает [8]
AIA SDO США 2010 работает [9]
SUVI GOES-R США 2016 работает [10]
EUI Solar Orbiter ЕС 2020 работает [11]
HXI ASO-S Китай 2022 работает [12]

Рис. 1. Телескоп СОЛ.
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Частично снизить требования по точности 
ориентации и стабилизации можно, накладывая 
их лишь на отдельных участках орбиты. Для куб-
сатов характерны сильные ограничения на объе-
мы передаваемой целевой информации. В част-
ности, основным режимом работы телескопа 
СОЛ является получение от 1 до 10 изображе-
ний Солнца в сутки. По этой причине, решения, 
позволяющие достичь необходимых параметров 
ориентации и стабилизации один или несколько 
раз за виток, также представляют значительный 
практический интерес.

Для стабилизации рассматриваемого косми-
ческого телескопа используем два подхода — 
применение управляющих двигателей-махови-
ков и электромагнитной системы, реализующей 
стабилизацию собственным вращением. К не-
оспоримым преимуществам двигателей-махо-
виков относятся высокая точность ориентации 
и быстродействие системы. При этом, однако, 
неизбежно возникают вибрации в подвесе. Эта 
проблема особенно остро стоит в рассматривае-
мом случае, так как требование по точности ори-
ентации — около 0.5° — можно считать относи-
тельно мягким, тогда как требование по точно-
сти стабилизации весьма строгое. Более того, при 
стабилизации КА в инерциальном пространстве 
неизбежно возникают возмущающие моменты, 
которые принципиально далеки от нулевых зна-
чений в требуемом режиме движения. Гравита-
ционный и аэродинамический моменты, обыч-
но малые при стабилизации КА в орбитальных 
осях, оказывают существенное влияние при ста-
билизации в инерциальном пространстве. Из-за 
парирования этих возмущений происходит по-
стоянное насыщение маховичной системы [19]. 
Угловая скорость вращения маховиков увеличи-
вается, что сопровождается усилением вибра-
ций, амплитуда которых пропорциональна этой 
скорости [20, 21]. Существуют подходы, позво-
ляющие уменьшить накопление кинетического 
момента [19, 22], но они предполагают опреде-
ленный режим углового движения в окрестно-
сти заданного направления, что может оказаться 
недопустимым для целевой аппаратуры КА. Ви-
брации, в свою очередь, приводят к микроуско-
рениям на борту [23], что также негативно ска-
зывается на качестве работы полезной нагрузки.

Альтернативой маховичной системе в рассма-
триваемом случае будет электромагнитная. Ос-
новные недостатки магнитной системы — огра-
ничение на направление управляющего момента 
и в целом его малая величина — могут быть ком-
пенсированы дополнительными динамическими 

свойствами КА и особенностями миссии. А 
именно, в силу необходимости поддержания од-
ноосной ориентации, можно использовать ста-
билизацию собственным вращением [24]. Бы-
стро закрученный вокруг оси максимального 
момента инерции аппарат приобретает свойства 
гироскопа и поддерживает ориентацию в инер-
циальном пространстве. Задача системы ориен-
тации — парирование возмущений, приводящих 
к медленной переориентации КА и возникнове-
нию нутационных колебаний. Низкое быстро-
действие системы управления не представляет 
серьезной проблемы, так как требуется поддер-
живать практически постоянную ориентацию 
без совершения маневров. В качестве схемы 
управления принимается общий подход, предло-
женный в статьях [25, 26] и ранее рассмотренный 
авторами в работе [27] Задача управления делит-
ся на гашение нутационных колебаний, раскрут-
ку аппарата и переориентацию оси вращения, в 
противовес другой схеме, основанной на разни-
це текущих и требуемых векторов кинетического 
момента или угловой скорости [28, 29]. 

В работе проводится моделирование движе-
ния КА в окрестности требуемой ориентации для 
исследования предельной точности как по под-
держанию ориентации оси вращения, так и по 
удержанию величины нутационных колебаний в 
заданном пределе. Основными возмущающими 
факторами здесь оказываются аэродинамический 
момент [30], близость максимального и среднего 
моментов инерции, отличие тензора инерции от 
диагонального [31], и дисбалансы маховиков.

1. УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ И МОДЕЛИ 
МОМЕНТОВ, ДЕЙСТВУЮЩИХ НА 

АППАРАТ
Рассматривается движение аппарата — твер-

дого тела вокруг центра масс по кеплеровой 
эллиптической околоземной орбите. Иссле-
дуются две конфигурации системы управле-
ния ориентации: три взаимно перпендикуляр-
ные магнитные катушки и три управляющих 
двигателя-маховика.

Введем две правые декартовы системы 
координат:

OX X X1 2 3  — инерциальная система коорди-
нат, оси которой связаны с восходящим узлом 
орбиты и нормалью к плоскости орбиты.
Ox x x1 2 3  — связанная со спутником система ко-
ординат, ее оси совпадают со строительными 
осями, которые, в свою очередь, близки к 
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главным центральным осям инерции спутника, 
причем e1  — орт, близкий к оси максимального 
момента инерции. Вдоль этой оси установлен 
телескоп.

Тензор инерции в связанной системе имеет 
вид

J =
− −

−
−













3 5 0 0019 0 0015

0 0019 3 2 0 0011

0 0015 0 0011 0 6

. . .

. . .

. . .


⋅ −10 2  кг·м2.	 (1)

Ориентацию спутника (связанной с ним си-
стемы координат) относительно инерциальной 
системы будем описывать с помощью кватерни-
она ориентации q0,q( ) , матрицы перехода A  и 
абсолютной угловой скорости ω . Динамические 
уравнения движения спутника имеют вид

	
J J

M M M M M

d dtω +ω× ω=
= + + + +упр грав аэр ост возм

.	 (2)

На спутник действует управляющий маг
нитный момент Mупр, гравитационный момент 
Mграв, аэродинамический момент Mаэр, момент, 
обусловленной остаточной намагниченностью 
Mост, и возмущающий момент неизвестной при-
роды Mвозм. 

Динамические уравнения дополняются кине-
матическими соотношениями 

�
�

�
�
�

q q0 01

2

0

q q







=










ω

,

где введена операция кватернионного 
умножения 

a b ab

a ba b

a b

b a a b





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



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=
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



×

 :
, .

Управляющий момент может создаваться 
либо токовыми катушками (раздел 2), либо ма-
ховиками (раздел 3).

Гравитационный момент имеет вид

M e Jeгр r rr= ×3 3µ ,
где er  — орт местной вертикали, записанный в 
связанной системе координат.

При моделировании аэродинамического мо-
мента космический аппарат принимается име-
ющим форму параллелепипеда со сторонами 10, 
10, 30 см. Смещение центра масс относительно 
центра давления составляет 10 мм вдоль оси ми-
нимального момента инерции и 3 мм вдоль двух 
других осей. Плотность считается постоянной 

и равной 1.8·10–13  кг/м3 для орбиты высотой 
550  км и 6.9·10–12  кг/м3 для орбиты высотой 
350 км. Аэродинамический момент представля-
ет собой сумму моментов, действующих на обра-
щенные к потоку грани.

Возмущающий момент неизвестной природы 
принимается в виде

	
Mвозм = + + +

+ +
a a u b u

a u b u
0 1 1

2 22 2

sin cos

sin cos ,
	 (3)

он имеет периодический характер с колебания-
ми на орбитальной и двойной орбитальной ча-
стотах, и постоянную компоненту. Коэффици-
енты ai и bi  периодически изменяются, а общая 
величина возмущающего момента примерно 
вдвое меньше величины гравитационного.

Остаточный дипольный момент mост имеет 
величину около 2·10–3 А·м2, что соответствует 
точности его определения, не поддающейся ком-
пенсации [32, 33]. Остаточный дипольный мо-
мент включает постоянную компоненту и перио
дическую часть, имеющую примерно орбиталь-
ный период. Возмущение, обусловленное 
остаточным дипольным моментом, задаётся 
выражением

M m Bост ост= × ,
где B  — вектор индукции геомагнитного поля 
(задаётся моделью IGRF [34]), записанный в 
связанных осях.

Наконец, определение ориентации моде-
лируется в виде ошибок в векторе состояния 
КА и векторе геомагнитной индукции. Ошиб-
ка в определении угловой скорости составляет 
0.5 угл. мин в секунду (постоянный сдвиг нуля 
и нормально распределенный шум), что в четы-
ре раза меньше потребной точности стабилиза-
ции. Ошибка в оценке ориентации составляет 
3 угл. мин, примерно в десять раз ниже требуе-
мого уровня точности ориентации.

2. УПРАВЛЕНИЕ С ПОМОЩЬЮ 
МАГНИТНЫХ КАТУШЕК

Управляющий момент имеет вид
M m Bупр = × ,

где m  — управляющий дипольный момент, фор-
мируемый токовыми катушками. 

Для обеспечения стабилизации собственным 
вращением используются три закона управления 
[25]. Первый закон
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	 m e B e= ω×( ) kнут 1 1 	 (4)

служит для гашения нутационных колебаний — 
компонент скорости, перпендикулярных требу-
емой оси вращения. Второй закон

	 m S L e B= −( ) ×( ) kор κ 1 0 0, , 	 (5)

служит для ориентации вектора кинетического 
момента аппарата L  (в силу закрутки аппарата 
кинетический момент направлен практически 
по оси максимального момента инерции) в за-
данном направлении S . Коэффициент κ  выби-
рается так, чтобы достичь требуемой скорости 
закрутки. Если последняя задается значением 
ω0 , то κ ω= 1 11 0J . 

Третий закон управления
	 mвр вр= ( )k B B0 3 2, , 	 (6)

обеспечивает закрутку КА. Управляющий меха-
нический момент, действующий вдоль первой 
оси аппарата, имеет вид M k B B1 2

2
3
2= +( )вр  и за-

ведомо положителен.
Проведем моделирование управляемого угло-

вого движения КА, используя в качестве испол-
нительных элементов магнитные катушки. Пе-
реключение между алгоритмами  (4)–(6) осу-
ществляется по упрощенной схеме. В первую 
очередь, алгоритм гашения нутационных коле-
баний (4) работает постоянно. Это необходимо 
для поддержания состояния вращения вокруг 
оси максимального момента инерции, нарушае-
мого действием возмущающих факторов. Далее, 

алгоритм раскрутки (6) используется, если ско-
рость вращения упала ниже некоторого нижнего 
порогового значения ωниж и до тех пор, пока она 
не достигнет заданного верхнего порогового зна-
чения ωверх. В случае превышения верхнего по-
рогового значения используется алгоритм (6) с 
отрицательным знаком, фактически — алгоритм 
демпфирования. Алгоритм ориентации оси вра-
щения (5) используется при нахождении скоро-
сти вращения в заданных пределах. 

Приведем пример моделирования движения 
аппарата на орбите высотой 550 км. 

На рис. 2 на врезках выделен начальный пере-
ходный процесс. Видно, как на начальном эта-
пе движения происходит одновременная рас-
крутка КА и гашение нутационных колебаний. 
Скорость вращения при этом должна поддержи-
ваться в диапазоне 4.8…4.9 град/с. Примерно че-
рез 0.15 ч нутационные колебания подавляются, 
после этого продолжается раскрутка КА с мед-
ленным дрейфом оси вращения в инерциальном 
пространстве (алгоритм переориентации не ра-
ботает). После достижения требуемой скорости 
вращения (примерно через полчаса) включает-
ся алгоритм переориентации. В результате резко 
повышается уровень нутационных колебаний, 
который постепенно снижается, пока аппарат 
не выходит на установившийся режим движе-
ния примерно через час после начала движения. 

Из рис. 2 видно, что требования по точно-
сти ориентации и стабилизации (жирные пун-
ктирные линии) в основном выполняются. 
Рассмотренный случай КА с тензором инер-
ции (1) можно считать идеальным сценарием. 
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Рис. 2. Поддержание ориентации на солнечно-синхронной орбите.



	 КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

РОЛДУГИН и др.476

Величина недиагональных элементов составля-
ет около 0.5 % от величин диагональных членов. 
Для этого требуется весьма точная балансиров-
ка КА на этапе его проектирования и сборки. 
Это же требуется для достижения смещения 
центра масс относительно центра давления на 
уровне нескольких миллиметров. Отличие тен-
зора инерции от диагонального и величина аэ-
родинамического момента, задаваемая смеще-
нием центра масс, — основные факторы, ока-
зывающие влияние на точность ориентации и 
стабилизации. При этом решающее значение 
имеет величина недиагональных элементов тен-
зора инерции. Даже незначительные недиаго-
нальные элементы, задаваемые выражением (1), 
приводят к существенному возмущению движе-
ния КА. Это связано с тем, что управление опи-
рается на вращение КА вокруг оси максималь-
ного момента инерции. Недиагональность тен-
зора инерции означает, что строительные оси 
отличаются от главных центральных осей. В ре-
зультате система ориентации пытается поддер-
живать вращение вокруг оси, не являющейся 
осью максимального момента, хотя и близкой 
к ней. КА стремится перейти в естественное 
вращение вокруг реальной оси максимального 
момента. В результате возникают нутационные 
колебания, величина которых зависит от не-
точности компоновки КА. На рис. 3 сплошной 
линией приведена зависимость доли времени 
экспозиции — времени в движении КА, когда 
величина нутационных колебаний и точность 
ориентации удовлетворяют требованиям по-
лезной нагрузки. Пунктирной линией показа-
на средняя величина нутационных колебаний. 
Оба показателя приведены в зависимости от 
величины недиагональных элементов тензора 

инерции. А именно, вводится коэффициент от 
0 до 2.5, на который следует умножить недиаго-
нальные элементы тензора инерции (1).

На рис. 3 видно, как доля времени экспози-
ции выходит на постоянное значение при неди-
агональных элементах тензора инерции пример-
но вдвое меньших, чем в (1). Это означает, что 
при таких величинах недиагональных элементов 
определяющими точность стабилизации факто-
рами оказываются другие источники возмуще-
ния — внешние моменты и ошибки определения 
ориентации. Если же недиагональные элементы 
тензора инерции в (1) увеличить вдвое, требуе-
мая ориентация оказывается практически недо-
стижимой. Чтобы дополнительно проиллюстри-
ровать полученные при численном моделирова-
нии и приведенные на рис.  3 результаты, 
обратимся к статье [31]. В исследовании [31] по-
казано, что при наличии недиагональных эле-
ментов J12 21/  тензора инерции возникают неу-
странимые нутационные колебания, уровень ко-
торых примерно задается выражением 

	 ω ωнут ≈
−

−
−
−







J

J J

J J

J J

J

J
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22 11

11 22

11 33

22
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01 2 . 	 (7)

Для тензора инерции (1) и скорости вращения 
в 5 град/мин уровень неустранимых нутацион-
ных колебаний оказывается равным примерно 
1.5 угл. мин·с–1, что хорошо согласуется с рис. 2. 
Соотношение (7) показывает, как можно сни-
зить уровень нутационных колебаний. Для этого 
можно снижать скорость вращения аппарата, и, 
что особенно важно, подбирать правильную 
компоновку КА. При увеличении момента инер-
ции вокруг оси вращения J11 по сравнению с дву-
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Рис. 3. Зависимость точности ориентации от величины недиагональных элементов тензора инерции.
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мя другими уровень нутационных колебаний су-
щественно падает. В пределе в вырожденном 
случае J J J11 22 332 2= =  неустранимые колебаний 
отсутствуют.

Вторым существенным фактором, влияющим 
на эффективность работы системы управления и 
требующим точной компоновки КА, является аэ-
родинамический момент. Его воздействие стано-
вится особенно ощутимым на низкой орбите вы-
сотой 350 км (плотность атмосферы увеличива-
ется примерно в 30 раз по сравнению с высотой 
550 км). Здесь, в отличие от диагональных эле-
ментов, приводящих к неточности стабилизации 
КА, возникает ошибка в точности ориентации 
оси вращения. Для тензора инерции (1) получена 
зависимость точности ориентации КА (пунктир-
ная линия на рис. 4) от смещения центра масс 
относительно центра давления, и доля времени, 
когда выполнены ограничения (сплошная ли-
ния). Смещение центра масс КА задается номи-
нальным вектором с компонентами 3, 3, 10 мм в 
связанных осях, умноженным на коэффициент.

Из рис.  4 видно, что для орбиты высотой 
350  км смещение не должно превышать вы-
бранного номинального значения на уровне не-
скольких миллиметров. Для достижения удов-
летворительных результатов работы системы 
ориентации, когда существенную часть времени 
ориентация КА соответствует требованиям по-
лезной нагрузки, смещение центра масс относи-
тельно центра давления должно быть на уровне 
долей миллиметра.

В целом поддержание целевой ориентации 
со строгими требованиями по точности и па-
рированию нутационных колебаний в режиме 

вращения магнитной системой управления воз-
можно. Это требует весьма точной балансировки 
КА для совпадения оси максимального момента 
инерции с оптической осью телескопа и мини-
мизации смещения центра масс относительно 
центра давления в случае работы КА на низкой 
орбите.

3. УПРАВЛЕНИЕ С ПОМОЩЬЮ 
ДВИГАТЕЛЕЙ-МАХОВИКОВ

Управляющий момент, создаваемый махови-
ками, задаётся выражением

M H Hупр = − −ω× ,

где H — суммарный собственный кинетический 
момент блока маховиков. Алгоритм управления, 
обеспечивающий асимптотическую устойчи-
вость ориентации заданной оси e1 на Солнце и 
закрутку вокруг нее с заданной угловой скоро-
стью ω0 имеет вид [35] 

H S e J H М= ω + × − ω × ω +( )+k kaω отн внеш1 .

Здесь kω и ka — положительные коэффициенты 
усиления, ω = ω −отн ω0 1e . Точность ориентации и 
стабилизации с помощью такого управления 
определяется точностью моделирования момен-
та компенсируемых возмущений Мвнеш бортовы-
ми средствами, точностью знания величин, вхо-
дящих в закон управления и величиной параме-
тров ka и kω, которые ограничены максимальным 
значением управляющего момента маховиков 
[36, 37]. Результаты моделирования работы алго-
ритма для идеальных маховиков, лишенных дис-
баланса, приведены на рис. 5.
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Как видно из рис. 5, маховики позволяют обе-
спечивать высокую точность и быстродействие. 
Возникающие ошибки связаны практически 
полностью с ошибками определения направле-
ния на Солнце и угловой скорости КА. 

Важной для рассматриваемого случая особен-
ностью маховиков, влияющей на динамику КА, 
является наличие изъянов их изготовления, что 
может приводить к статическому и динамиче-
скому дисбалансам [20]. Это становится причи-
ной ухудшения точности ориентации и стабили-
зации. Оценки точности стабилизации в случае 
статического и динамического дисбалансов 
определяются выражениями [21] ∆ Ωω ρs s , 
∆ Ωωd d  соответственно. Здесь s и d  — величи-
ны статического и динамического дисбалансов; 
W — собственная угловая скорость вращения ма-
ховика; ρ — расстояние от центра масс КА до ма-
ховика. Фактически, если величины дисбалансов 
известны для конкретных маховиков, для умень-
шения их влияния необходимо придерживаться 
двух правил: установки блока маховиков по воз-
можности ближе к центру масс КА и уменьше-
ния скорости вращения (кинетического момен-
та) маховиков в режиме съемки. В примерах да-
лее полагается, что сборка маховиков смещена 
на 10 см по третьей оси связанной системы коор-
динат (находится в боковом блоке 3U кубсата).

Для оценки влияния дисбалансов были рас-
смотрены характеристики трех маховиков, пред-
назначенных для установки на спутники типа 
кубсат [38], табл. 2.

Моделирование проводилось для разных на-
чальных значений кинетических моментов ма-
ховиков. Примеры результатов моделирования 
приведены на рис. 6 и 7, результаты по точности 
стабилизации в зависимости от кинетического 
момента маховика приведены в табл. 3.

На рис. 6 приведен пример стабилизации КА 
с помощью маховика RWP015, работающего в 
начальный момент на 10 % от максимального 
кинетического момента.

На рис. 6 точность стабилизации практиче-
ски все время оказывается в пределах требо-
ваний (точность ориентации подвержена дей-
ствию дисбалансов в меньшей степени и потому 
не приводится). Если же маховик накопил око-
ло половины максимального кинетического мо-
мента, то требования по стабилизации практи-
чески не выполняются, что показано на рис. 7.

В табл.  3 сведены результаты для всех трех 
рассмотренных моделей маховиков.

Для достижения необходимой точности с 
помощью представленных в табл. 2 маховиков 
требуется работать на уровне около 10 % от их 
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Таблица 2. Характеристики маховиков

Модель Масса, г Макс. момент, 
Н·м

Запас кин. момента, 
Н·м·с

Статический 
дисбаланс, г·мм

Динамический 
дисбаланс, г·мм2

RWP015 130 0.005 0.015 0.38 27.59
RWP100 330 0.007 0.100 0.69 33.12
SI 30 185 0.002 0.030 0.65 43.16
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Таблица 3. Точность стабилизации

Маховик Кинетический момент, доля 
от максимального

Точность ориентации, 
градусы

Точность стабилизации, 
угловые мин в сек

RWP015

0 1 ⋅ 10–4 0.1
0.1 1.5 ⋅ 10–3 1.7
0.5 0.05 9
0.9 0.09 18

RWP100

0 3 ⋅ 10–4 0.06
0.1 5 ⋅ 10–4 2
0.5 0.06 12
0.9 0.1 15

SI 30

0 5 ⋅ 10–4 0.24
0.1 8 ⋅ 10–4 2.5
0.5 0.07 12
0.9 0.21 25
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Рис. 6. Точность стабилизации при накопленном кинетическом моменте 0.1 от максимального для модели махо-
вика RWP015.
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максимального кинетического момента (рис. 6). 
При накопленном кинетическом моменте на 
уровне в половину максимального имеются 
лишь отдельные моменты времени, когда угло-
вая скорость КА удовлетворяет ограничениям 
(рис. 7). Таким образом, при использовании ма-
ховиков в качестве системы стабилизации необ-
ходимо обеспечивать небольшие значения кине-
тических моментов маховиков во время съемки, 
что вполне возможно при использовании вспо-
могательной системы разгрузки, например, маг-
нитных катушек.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Для орбитального солнечного телескопа, уста-

новленного на кубсате формата 3U, рассмотре-
но поддержание движения со средними требова-
ниями по точности ориентации — около 0.5 град 
— и высокими требованиями по точности стаби-
лизации — около 2 угл. мин ·с–1. Показано, что 
использование магнитной системы ориентации 
в режиме вращения аппарата требует существен-
ных усилий по компоновке КА. Требуются бла-
гоприятные соотношения между максимальным 
и двумя другими моментами инерции, когда пер-
вый существенно больше. Также необходима ба-
лансировка аппарата для получения малых вели-
чин недиагональных моментов инерции на уров-
не до 1 % от величин диагональных моментов. 
Использование маховичной системы ориентации 
требует предварительной разгрузки блока махо-
виков для работы в номинальном режиме с ки-
нетическим моментом на уровне 10 % от макси-
мального для типовых коммерческих устройств. 
Блок маховиков должен устанавливаться на рас-
стоянии нескольких сантиметров от центра масс 
КА. При выполнении описанных условий КА мо-
жет успешно получать несколько снимков Солн-
ца среднего качества за один оборот по орбите.
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На основе результатов нескольких работ, посвященных исследованию средних спектров мощности 
(<PDS>) гамма-всплесков (GRB), составлен перечень особенностей <PDS>, которые необходимо 
объяснить. Используя доказанную в ряде публикаций возможность разложения временного 
профиля каждого гамма-всплеска в сумму нескольких двухсторонних импульсов, производится 
моделирование GRB во временной области и исследование средних спектров мощности моделей 
в частотной области. Сделаны краткие обзоры результатов ряда теоретических работ. Проведена 
Монте-Карло симуляция временных рядов, состоящих из совокупности двухсторонних импульсов 
с пуассоновским распределением положения импульсов на временной шкале, при различных 
формах импульсов и распределениях амплитуды и длительности импульсов. Все основные 
свойства среднего спектра мощности, имеющего форму квази-Лоренциана, теоретически 
выведенные в различных опубликованных исследованиях, подтверждены. <PDS>-суперпозиции 
двухсторонних импульсов, случайно распределенных во времени, не описываются единым 
степенным законом. В общем случае, форма <PDS> состоит из трех квазистепенных участков, 
разделенных двумя изломами. Положение двух изломов в <PDS> определяется параметрами 
асимметрии и эффективной длительности импульсов. Распределение длительности импульсов 
и их форма влияют на форму <PDS>, а распределение амплитуды импульсов практически не 
оказывает такого влияния. Величина перемежаемости (при больших значениях γ ≥ 1) влияет 
на форму <PDS>. Основываясь на предшествующих теоретических работах и проведенных в 
настоящем исследовании Монте-Карло симуляциях, можно утверждать, что все особенности 
средних спектров мощности <PDS> GRB объясняются с помощью простой модели кривой 
блеска в виде суперпозиции некоррелированных случайных двухсторонних импульсов. Основные 
особенности <PDS> GRB определяются только такими характеристиками импульсов, как 
параметр асимметрии, распределение длительности и форма импульсов. 

DOI: 10.31857/S0023420624050076,  EDN: IHFWLW

ВВЕДЕНИЕ

Цель настоящей работы исследовать и объ-
яснить особенности средних спектров мощно-
сти (PDS) гамма-всплесков (GRB) посредством 
Монте-Карло (МК) симуляции временных рядов 
двухсторонних импульсов разной формы с раз-
личными распределениями амплитуды и дли-
тельности, при разных значениях параметров 
асимметрии и перемежаемости импульсов, на 
основе теоретических исследований [1–3]. 

Авторы работ   [1–3] называют импульсы 
двухсторонними, если импульс имеет «фронт», 

с монотонным увеличением интенсивности от 
нуля до максимума, и «хвост», с монотонным 
уменьшением интенсивности от максимума до 
нуля. Односторонний импульс имеет только 
«хвост» или только «фронт». 

Напомним основные факты, необходимые 
для понимания темы спектров мощности вре-
менных рядов, которой посвящена настоящая 
работа. 

Если исследуется временной дискретный ряд 
длительностью T = NbinDt секунд c количеством 
Nbin временных бинов одинаковой длительности 
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или временным разрешением (Dt), то спектр 
мощности (PDS) вычисляется в диапазоне ча-
стот fmin < f < fN, где минимальная частота PDS 
равна fmin = 1/T, а максимальная частота (частота 
Найквиста) fN = 1/(2Dt). Количество дискретных 
частот (f) в спектре PDS равно Nf = Nbin/2, при-
чем f = k/T, где k = 1,…, Nf. Разрешение по ча-
стоте Df = 1/T одинаково для всех частот. Спектр 
мощности PDS можно вычислять по-разному. 
Или как преобразование Фурье от автокорре-
ляционной функции (ACF) [1–3], или как ква-
драт модуля амплитуды преобразования Фурье 
временного ряда [14]. Перед вычислением PDS, 
можно нормировать исходный временной ряд 
различным образом. Также и PDS, можно нор-
мировать по-разному. 

Все гамма-всплески GRB имеют разную дли-
тельность. При исследовании <PDS> желатель-
но иметь временные ряды одинаковой длитель-
ности. Поэтому, разные авторы используют 
разные методы для стандартизации длины вре-
менных рядов GRB.

Если все величины временного ряда име-
ют нормальное, или пуассоновское распреде-
ление, то PDS имеет плоскую форму («белый 
шум»), а величины (PDSf ≡ Pf) имеют распреде-
ление хи-квадрат с двумя степенями свободы. 
Однако величины временных рядов реальных 
гамма-всплесков (GRB) имеют более сложное 
распределение [1, 2], поэтому и PDS имеет бо-
лее сложную форму («красный шум» с избытком 
низкочастотных компонент) с пока неизвестным 
распределением величин Pf. Формы среднего спек-
тра мощности <PDS> для нескольких форм им-
пульсов (с различными параметрами асимметрии 
и перемежаемости и различными распределени-
ями их амплитуды и ширины) вычислены в ра-
ботах [1–3]. 

После усреднения по выборке всех Pf иссле-
дуемых GRB, для улучшения статистики и из-
бавления от неопределенности в распределении 
величин Pf, обычно производится суммирова-
ние величин Pf в нескольких соседних частот-
ных бинах так, чтобы получить новые частотные 
бины примерно одинаковой ширины в логариф-
мической шкале. Известно, что сумма большо-
го количества случайных величин (независимо 
от типа их распределения) с примерно равными 
средними значениями подчиняется нормально-
му (Гауссову) распределению. Суть нормиров-
ки в том, чтобы угадать, какая нормировка луч-
ше соответствует требованию «примерно рав-
ных средних значений» по выборке для величин 
Pf . Поскольку спектр мощности — «красный», 

квазистепенной, то, чтобы лучше видеть особен-
ности спектра, <PDS> обычно умножают на ча-
стоту в некоторой степени. 

КРАТКИЙ ОБЗОР НЕКОТОРЫХ 
РЕЗУЛЬТАТОВ 

 ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ 
ИССЛЕДОВАНИЙ

Цель настоящей работы в том, чтобы объяс-
нить не всю физику GRB [13, 19], а только ос-
новные особенности средних спектров мощности 
<PDS> GRB. В частотной области нас будет ин-
тересовать существование изломов квазистепен-
ной кривой <PDS>, зависимость положения из-
ломов на шкале частот от параметров импульсов, 
а также величина индекса наклона среднего ква-
зистепенного участка кривой <PDS>. Во времен-
ной области нас будет интересовать возможность 
разложения кривой блеска GRB на отдельные 
импульсы, форма отдельных импульсов GRB, 
простой и сложной формы, и усредненная фор-
ма импульсов GRB. 

(а) Средние спектры мощности <PDS> иссле-
довались в работах [4–8]. 

В работах  [4–7] обнаружено два излома в 
<PDS> (на низкой частоте ~0.05 Гц и на высо-
кой частоте ~1 Гц). В статье [8] найден только 
один широкий излом на низкой частоте в диапа-
зоне (~0.02…0.11 Гц). 

Средний участок <PDS> имеет квазистепен-
ную форму с индексом наклона, зависящим от 
выборки и нормировки данных [5, 8]. 

Величина индекса наклона антикоррелирует с 
яркостью (величиной главного пика) GRB [5, 6] 
и жесткостью энергетического канала. Яркость и 
жесткость энергетического канала, в свою оче-
редь, антикоррелирует с шириной импульса. Поэ-
тому, можно ожидать, что индекс наклона корре-
лирует с шириной импульса. Положение изломов 
зависит от энергетического диапазона GRB [5], 
т.е. по сути, от средней ширины импульсов выбор-
ки GRB, поскольку, как правило, в более жест-
ком энергетическом диапазоне GRB ширина им-
пульсов уменьшается [12]. 

В статьях [12, 28] показано, что яркость в пике 
главного импульса (Flux) антикоррелирует с ко-
личеством отсчетов (Fluence) и шириной импульса 
GRB. А также, что ширина импульса коррелирует 
с Fluence. 

Напомним, что все четыре ярких GRB, 
представленные на [рис.  1 из статьи  5], име-
ют многопиковую структуру с большой долей 
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перекрывающихся импульсов. Следовательно, по 
меньшей мере, нужно учитывать не только «яр-
кость» (амплитуду), но и перемежаемость (на-
ложение импульсов), и, следовательно, форму и 
длительность. 

(б) Большинство профилей GRB могут быть 
разложены на сумму двухсторонних импульсов. 
В статьях [10, 11, 15–17, 21] используется фор-
ма импульса, предложенная в работах [10, 11]. 
Функциональная форма этого импульса отлича-
ется закругленной вершиной и наличием начала 
импульса. Форма «Norris-импульса» определяет-
ся функцией I(t) = Aη·exp[–τ1/(t–ts) – (t–ts)/τ2], 
где A — амплитуда; η = exp(2k) – нормировочный 
множитель; k = √(τ1/τ2); τ1 — время нарастания 
импульса; τ2 — время спада импульса, ts – время 
начала импульса, (t > ts). Пик импульса достига-
ется при tpeak = ts+√(τ1τ2). 

Несколько ранее в статье  [20] предлагалась 
другая модель формы импульса F(t) =  A·exp(–
(|t – tmax| /sr,d)n), где tmax — время максимальной 
интенсивности импульса A; sr и sd — констан-
ты времени нарастания (t < tmax) и времени спада 
(t > tmax) соответственно; n — параметр остроты 
пика. 

В статьях [22–27] для описания формы им-
пульса предлагалась следующая функция 
F(t) = ( t0 /(t0 + |t – tmax|) )αRF, αBS , где tmax — время 
максимума наибольшего импульса GRB; t0 — па-
раметр ширины импульса; αRF и αBS — параме-
тры крутизны нарастания (t < tmax) и затухания 
(t ≥  tmax) импульса. Эта форма импульса отлича-
ется острым пиком. 

(в) В работах [22–27] показано, что при сум-
мировании (нормированных на «пик») GRB, вы-
строенных по главному пику, остается только один 
главный двухсторонний импульс, а все остальные 
импульсы GRB при усреднении подавляются. Это 
означает, что индивидуальные импульсы распреде-
лены случайно во времени. Усредненный по выбор-
ке профиль GRB, выстроенных по главному пику, 
оказался похож на несимметричный двухсторон-
ний импульс. 

В ряде статей [12, 18, 22–27] найдено, что ши-
рина усредненного профиля GRB антикоррелирует 
с яркостью и энергетической жесткостью GRB, т.е. 
ведет себя аналогично ширине индивидуального 
импульса.

Для нас важно, что индивидуальные импульсы 
распределены случайно во времени. Этот факт бу-
дет использован при МК-моделировании. 

КРАТКИЙ ОБЗОР НЕКОТОРЫХ 
РЕЗУЛЬТАТОВ ТЕОРЕТИЧЕСКИХ 

ИССЛЕДОВАНИЙ PDS
В работах  [1–3], для описания флуктуаций 

плазмы в термоядерном реакторе типа «Тока-
мак» (Alcator C-Mod), предлагается модель сто-
хастического процесса, заданного суперпозици-
ей нескольких (K) случайных импульсов на вре-
менном интервале длительностью (T)
	 Φ ∑ φ τK k k kt A t t k K T( ) (( ) ) ( ( ))– / , ,� � � � � ��� � � �= =⋅ 1 	 (1)
где каждый импульс f(θ) характеризуется ам-
плитудой Ak, временем появления tk и длитель-
ностью τk. Предполагается, что все импульсы не 
коррелированы, независимы и имеют одинако-
вые распределения. Время появления импульсов 
tk на временном интервале T имеет однородное 
распределение с плотностью вероятности 1/T. 

В настоящем кратком обзоре исследова-
ний [1–3], по возможности, сохраняются обо-
значения из указанных работ. 

Распределение длительности импульсов τk за-
дано функцией Pt(τ), а средняя длительность им-
пульса определяется по формуле

	 τ τ τ τ ττd P d� �� � �� � �= = ⋅ ⋅∫ ( ) , где (τ = 0, ∞)	 (2)
Спектр мощности pf(ω) формы отдельного им-

пульса f(θ) вычисляется в статье [1], как преоб-
разование Фурье от автокорреляционной функ-
ции формы импульсов 

	   p i dφ φω ρ θ ωθ θ( )= ⋅ ⋅∫� �� �( ) ( )– ,exp 	 (3)
где (θ = –∞, ∞),
	 ρ θ φ χ φ χ θ χφ( ) ( ) ( ) ( )/ ,� � � �= +⋅ ⋅∫1 2I d 	 (4)
где (χ = –∞, ∞),

I dn
n

� �� �= ⋅∫ φ θ θ( ) ,      где (θ = –∞, ∞)
или как квадрат модуля преобразования Фурье 
φ(ω) от формы импульса

	 p Iφ ω ϕ ω( ) ( )=� � �( )· ,1 2
2 	 (5)

где φ(ω) = ∫f(θ)·exp(–i ωθ)·dθ , где (θ = –∞, ∞). 
Средняя величина сигнала (1) равна 

	
< > = > =
= > = >

<
< <

Φ τ
τ τ γ

K d

d w

I A K T

I A I A

� � �

� � � �
1

1 1

( )

( ) ,
	 (6)

где среднее время между импульсами как 
τw = T/<K>. Здесь <K> обозначает среднее слу-
чайной величины количества импульсов K [1]. 

Дисперсия сигнала (1) (для больших T) равна

	 ( ) / .Фrms
2

2
2

2
2� � � � �= ⋅ ⋅ >= ⋅ ⋅ >( ) < <τ τ γd w I A I A 	 (7)
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Среднее и дисперсия сигнала не зависят от рас-
пределения длительности [1].

Перемежаемость γ определяется [1] как отно-
шение длительности импульса к среднему време-
ни между импульсами 
	 γ τ τ� � �=( )/ .d w 	 (8)

Перемежаемость определяет степень пере-
крытия импульсов. Когда перемежаемость мала 
γ  <<  1, импульсы изолированы друг от друга. 
Когда перемежаемость велика γ >> 1, импульсы 
перекрываются, и реализация случайного про-
цесса становится похожей на случайный шум. 

Автокорреляционная функция сигнала (1) для 
временного сдвига r после замены перемен-
ных Φ’(t)  =  (Φ–<Φ>)/Φrms определяется [1] 
выражением 

	 R r P r dd′ = ⋅ ⋅ ⋅⋅∫Φ τ φτ τ τ ρ τ τ( ) ( ) ( ) ( ) ,� �1 	 (9)

где (τ = 0, ∞)
Из выражения (9) следует, что автокорреля-

ционная функция определяется формой импуль-
са, через автокорреляционную функцию ρf(θ) 
импульса (4), и плотностью функции вероятности 
Pτ(τ) распределения длительности [1]. 

Плотность спектра мощности сигнала (1) опре-
деляется после замены переменных Φ’(t)  = 
= (Φ–<Φ>)/Φrms [1] выражением

	 Ω ω τ τ τ τω τΦ τ φ′ = ∫( ) ( ) ( ) ( )· · · · ,� � � � �1 2
d P p d 	 (10)

где (τ = 0, ∞)
Спектр мощности ΩΦ’ (10) определяется [1] 

формой импульса, через спектр мощности им-
пульса pf, и плотностью функции вероятности Pτ 
распределения длительности.

Авторы исследований  [1–3] отмечают, что 
спектр мощности ΩΦ’(ω) не зависит ни от распре-
деления амплитуды PA, ни от параметра перемежа-
емости γ. 

Приведенные выше выражения для автокор-
реляционной функции и спектральной плотности 
были выведены в работе  [1] для произвольной 
формы импульса.

Используя единичную ступенчатую функцию 
Q(θ), для удобства вычислений, авторы  [1,  2] 
представляют каждый двухсторонний импульс в 
виде суммы двух импульсов «фронта» (до макси-
мума) и «хвоста» (после максимума): 

	
φ θ λ

θ θ λ θ θ λ
( )

( ) ( ) ( ) ( ( ))

,

– exp exp – – ,

=
= ⋅ + ⋅Θ Θ 1

	 (11) 

где l — параметр асимметрии, (отношение дли-
тельности «фронта» к полной длительности 
l = τr/τd), (0 < λ <1), Q(θ) — единичная ступен-
чатая функция Хевисайда (Q(θ) = 1, если θ ≥ 0, и 
Q(θ = 0, если θ < 0). При λ < 1/2 время нараста-
ния импульса (фронта) τr меньше времени за-
тухания (хвоста) импульса τdecay = (1−λ)·τd, при 
λ = 1/2 имеем симметричный импульс. 

При λ = 0 получаем односторонний затухающий 
импульс 
	 φ θ θ θ( ) ( ) ( )– .� �= ⋅Θ exp 	 (12)

Спектр мощности формы одностороннего экспо-
ненциального импульса [1] равен

	 pφ ω ω( )) /(� � � � � �= +2 1 2 	 (13)
Тогда спектр мощности суперпозиции односто-

ронних экспоненциальных импульсов [1]

	 Ω ω τ τ ωΦ′ = +( ) ( ) ( ( ) )/� � � � �2 1 1 2
d d 	 (14)

имеет форму функции Лоренциана. Эта функ-
ция плоская на низких частотах и имеет степен-
ную форму с индексом наклона  2 на высоких 
частотах. 

В качестве иллюстрации приведем график 
(рис. 1) функции Лоренциана (или распределе-
ния Коши – Лоренца, или Брейт – Вигнера) в 
логарифмическом масштабе. 

Интересно отметить, что для нормирован-
ного случайного процесса Φ(t) (1), состояще-
го из двухсторонних экспоненциальных импуль-
сов, равномерно случайно распределенных во 
времени, с экспоненциальным распределением 
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Рис. 1. Лоренциан (правая половинка): F(X; x0, gL) = 
= A×(gL/π) / [(X–x0)2+gL

2], (X > x0 = 0). Здесь γL — па-
раметр ширины распределения. Параметр (gL = 0.01, 
0.1, 1.0, 10) для кривых (слева направо по нижнему 
краю).
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амплитуды импульсов, случайная величина сиг-
нала Φ’(t) = (Φ – <Φ>)/Φrms, имеет Гамма-рас-
пределение [2] 
P(Φ’) = (g1/2/Γ(g))∙(g+g1/2∙Φ’)γ–1exp(–g –g1/2∙Φ’), 
где Γ – гамма-функция, γ = (τd/τw) — параметр 
формы или перемежаемость (8).

Спектр мощности одного двухстороннего экс-
поненциального импульса равен [1]

	 pφ ω λ λ ω λ ω( ) ( ( ) ) ( ), – .� � � � � � � �= + +× 2 1 1 12 2 2 2 � 	 (15)

Спектр мощности суперпозиции двухсторонних 
экспоненциальных импульсов с постоянной дли-
тельностью [1, 2] имеет вид 

	
Ω ω λ τ

λ τ ω λ τ ω
Φ’ �( ) ( )

[ ( ) ] [ ]

, /

– ,– –

2

1 1 12 2 2 1 2 2 2 1

d

d d

=

= + +
	 (16)

также, переходя от угловой частоты ω к частоте 
колебаний n = ω/2p, можно записать

	
< > + ×

× +

PDS  [ ( ) ( ) ]

[ ( ) ]

–

,

–

–

1 1 2

1 2

2 2 2 1

2 2 2 1

� � � �

� � �

�

�

λ τ πν

λ τ πν
d

d

	 (17)

или 

	 < > + × +PDS  � �[ ( ) ] [ ( ) ] ,– –1 11
2 1

2
2 1ν ν ν ν 	 (18)

где две частоты n1 и n2 определяют положение 
изломов спектра

	 ν πτ λ ≡ π τ1
1 1 12 1 2� � � � �= ⋅ ⋅( ) ( ) ( )– ,– – –

d decay 	 (19)

	 n d2
1 1 12 2� � � � �= ⋅ ⋅( ) ( ) .– – –πτ λ ≡ π τrise 	 (20)

Преимущество в использовании пары пара-
метров λ и τd будет объяснено ниже. 

Как следует из формул  (17) и (18) средний 
спектр мощности <PDS> суперпозиции двух-
сторонних экспоненциальных импульсов име-
ет три степенных участка с разными наклонами 
[1]. При малых n → 0 средний спектр мощности 
PDS плоский, т.е. индекс наклона равен 0. При 
n1 < n < n2 индекс наклона <PDS> равен 2, а при 
n > n2 индекс наклона <PDS> равен 4. Иначе го-
воря, первые два участка имеют форму Лорен-
циана, а третий участок — форму произведения 
«хвостов» двух Лоренцианов. Как будет показано 
ниже, три степенных участка в <PDS> становятся 
явно выраженными при l < 0.1.

Заметим, что, функционально подобная (18), 
формула (20) для спектра мощности одиночного 
двухстороннего экспоненциального импульса 
была получена в работе [9]. Однако это не приве-
ло авторов [9] к объяснению особенностей фор-
мы PDS. 

В статьях [1–3] были рассмотрены сигналы с 
разнообразными формами импульсов, с разноо-
бразными распределениями длительности, и по-
лучены формулы для <PDS>. 

Для большинства из рассмотренных в рабо-
тах [1–3] форм импульсов и распределений длитель-
ности <PDS> имеет Лоренциан-подобную форму. 

Отметим наличие явных параллелей меж-
ду особенностями средних спектров мощности, 
найденными в теоретических работах [1–3], и 
особенностями средних спектров мощности, 
обнаруженными при исследованиях GRB  [4–
7]. Отличие состоит только в том, что величина 
индексов наклона в <PDS> GRB для второго и 
третьего участков <PDS> меньше, чем индексы 
наклонов в формулах (17), (18). 

МОНТЕ-КАРЛО ИССЛЕДОВАНИЕ <PDS>
Монте-Карло моделирование результатов 

исследований работ [1–3]
Во всех симуляциях предполагается, что фон 

отсутствует. 
Положение каждого импульса на временной 

шкале (в массиве из L = 4000 бинов длительно-
стью по dT = 0.02 секунды) подчиняется одно-
родному распределению (как и в работах [1–3]), 
т.е. пуассоновскому распределению интервалов 
между импульсами. Никаких корреляций меж-
ду параметрами и между распределениями пара-
метров не вводилось. Для каждого массива вы-
числялся спектр мощности PDS в нормировке 
“Leahy” [14]. Затем вычислялся средний спектр 
мощности <PDS> за K  =  1000 Монте-Карло 
симуляций.

Влияние параметра асимметрии  
на форму <PDS>

На каждом из K  =  1000 массивов длиной 
L = 4000 бинов разыгрывается положение только 
одного двухстороннего экспоненциального импуль-
са постоянной амплитуды A = 25 при постоянной 
величине параметра длительности τd = 2. Пара-
метр асимметрии принимает несколько значе-
ний λ = τrise/τduration =  (0.001, 0.01, 0.1, 0.5). Ре-
зультат МК-симуляции представлен на рис. 2а,б  
в виде зависимости <PDS> и <PDS>×n2 от часто-
ты для разных значений параметра асимметрии l. 

Загиб вверх хвоста PDS на высоких часто-
тах — следствие эффекта просачивания мощно-
сти (leakage) из следующего, соседнего, периода 
спектра PDS; т.е. появления высокочастотных 
составляющих, которых не было в исходном сиг-
нале из-за ограничения длительности массива 
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данных прямоугольным окном. На эту особен-
ность в спектрах <PDS> не следует обращать вни-
мание здесь и далее. 

Можно видеть, что, в соответствии с формула-
ми (17), (18) средний спектр мощности [1–3] име-
ет предсказанную форму <PDS> ~ [1+(n/n1)2 ]–1 × 
× [1+(n/n2)2]–1, где две частоты n1 и n2 определяют 
положение изломов спектра n1 = (2π τd)–1 ·(1–λ)–1,  
n2 = (2π τd)–1·λ-1.

Причем, первый участок PDS плоский, т.е. 
имеет индекс наклона, приблизительно рав-
ный 0; второй участок имеет индекс наклона, 
равный примерно –2; третий участок имеет на-
клон приблизительно –4.

При 0.5 > l ≥ 0.1 выделить оба излома стано-
вится трудно, они сливаются в один перегиб на 
низкой частоте. Только один низкочастотный 
излом может наблюдаться и при λ ≪ 1.

Положение изломов на графиках зависимости 
<PDS> от частоты, как следует из формул (17)–
(20), определяется величиной параметра асимме-
трии λ и величиной параметра длительности τd. 

Если τdecay > τrise, или λ < 0.5, положение низ-
кочастотного излома n1 определяется длительно-
стью «хвоста» импульса, а положение высокоча-
стотного излома n2 — длительностью «фронта» 
импульса. 

Влияние распределения амплитуды 
на  форму  <PDS>

Хотя в работе [1] показано, что <PDS> не за-
висит от распределения амплитуды, тем не ме-
нее, имея в виду найденную в работах [4–7] за-
висимость индекса наклона <PDS> от яркости 
группы GRB, с помощью МК-симуляции прове-
рим, имеется ли зависимость <PDS> от распре-
деления амплитуды. 

Рассмотрим результаты МК-симуляции одно-
го двухстороннего экспоненциального импульса 
для различных распределений амплитуды при по-
стоянных значениях параметров td и l.

Если амплитуда имеет «нормальное» распре-
деление A ~ N(mA, sA

2) с постоянным средним 
(mA = 25) и стандартным отклонением (σA = 0, 2.5, 
5, 10, 20) то, как видно из рис. 3, форма среднего 
спектра мощности PDS не изменяется, при по-
стоянных (td = 2), (l = 0.01). При большой вели-
чине σA = 20 форма <PDS> также не изменяется, 
но увеличивается величина <PDS>. 

На рис.  4 представлены средние спектры 
мощности для равномерного и лог-нормального 
распределений амплитуды, при постоянных ве-
личинах параметра асимметрии (l = 0.02) и дли-
тельности (td = 10). 

Если амплитуда имеет равномерное распре-
деление, то форма среднего спектра мощности 
<PDS>, как видно из рис. 4, почти не изменяет-
ся и практически совпадает со спектром <PDS> 

(а) (б)

Рис. 2. Зависимость <PDS> и <PDS>×n2 от частоты для разных значений параметра асимметрии. Кривые для раз-
ных величин (l = 0.001, 0.01, 0.1, 0.5) — красная, синяя, фиолетовая, зелёная кривая соответственно (сверху вниз 
по правому краю), для двухсторонних экспоненциальных импульсов постоянной амплитуды и постоянной дли-
тельности td = 2. На рис. 2б точками на кривых показаны участки аппроксимации, которым соответствуют (в шкале 
PDS×n2) индексы наклона α = –0.02 и β = –1.91.
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(а) (б)

Рис. 3. Зависимость <PDS> и <PDS>×n2 от частоты для разных значений величины стандартного отклонения ам-
плитуды (σA = 0, 2.5, 5, 10 и 20), распределённой по нормальному закону N(А, σA

2) для среднего A = 25, при постоянных 
величинах параметра асимметрии (l = 0.01) и длительности (td = 2). Для значений величины стандартного отклоне-
ния амплитуды (σA = 0, 2.5, 5, 10) четыре кривых сливаются в одну.

Рис. 4. (а) — зависимость <PDS>×n2 от частоты, для 
равномерного распределения амплитуды, при посто-
янных величинах параметра асимметрии (l = 0.02) 
и длительности (td = 10). Сплошным кривым (снизу 
вверх) соответствуют однородно распределенные ам-
плитуды (Amax = 20, 50, 200). Точечным кривым, снизу 
вверх, соответствуют постоянные значения амплитуд 
(Amax = 10, 25, 100). (б) — зависимость <PDS>×n1.6 
от частоты, при постоянных величинах параметра 
асимметрии (l = 0.02) и длительности (td = 10). Для 
равномерного распределения амплитуды сплошным 
кривым, снизу вверх, соответствуют амплитуды 
(Amax = 20, 50, 200). Для логнормального распределе-
ния амплитуды, A ~ LogN(m, s), точечным кривым, 
снизу-вверх, соответствуют значения (m = 2, 3, 4) при 
(s = 1). (в) — зависимость <PDS>×n1.6 от частоты, 
при постоянных величинах параметра асимметрии 
(l = 0.02) и длительности (td = 10). Для логнормаль-
ного распределения амплитуды, A  ~  LogN(mA, sA

2), 
сплошным кривым, снизу вверх, соответствуют зна-
чения (mA, sA) = (1.5, 0.5),(2.3, 1.2), (3.2, 1.6).

(а)

(в)

(б)

(а)

(в)

(б)
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для постоянной амплитуды (на рис. 4а трудно 
различить сплошные и точечные кривые). 

Если амплитуда имеет логнормальное распре-
деление A ~ LogN(mA, sA

2), с плотностью вероят-
ности fA(x) = (xs(2p)1/2)–1 exp[–(lnx–m)2/(2s2)], 
то при (sA = 1) форма среднего спектра мощно-
сти <PDS> также не изменяется и совпадает с 
формой <PDS> для равномерного распределения 
амплитуды. 

Если амплитуда имеет логнормальное распреде-
ление A ~ LogN(mA, sA

2) и оба параметра (mA, sA
2) 

переменные, тогда, как можно видеть на рис. 4в, 
форма <PDS> также не изменяется. 

Таким образом, в соответствии с теорией [1–
3], ни величина амплитуды, ни закон распределе-
ния амплитуды практически не влияют на форму 
<PDS>. 

Это не соответствует найденной в работах [4–
7] зависимости наклона <PDS> от яркости выде-
ленной группы GRB. Но, может быть, изменение 
яркости приводит к изменению каких-то других 
параметров? Возможно, эта зависимость обу-
словлена не величиной «яркости» (амплитуды), 
а связана с изменением формы импульсов и ве-
личины перемежаемости (наложения импуль-
сов) при изменении наблюдаемой яркости GRB.

Вспомним, (например рис.  1 в работе  [5]), 
что яркие GRB, как правило, имеют многопико-
вую структуру с большой долей перекрывающихся 
импульсов, а, наложение импульсов приводит к из-
менению их формы.

В соответствии с формулой (10), <PDS> за-
висит от pf, спектра мощности импульса, и от  
Pτ — плотности функции распределения дли-
тельности импульсов.

 Влияние перемежаемости на форму <PDS>
Величина перемежаемости, определяемая как 

отношение средней длительности импульса к 
среднему времени между импульсами (g = td/tw),  
характеризует перекрытие (наложение) сосед-
них импульсов. На рис.  5 для иллюстрации по-
казан временной профиль десяти (Np = 10), од-
нородно распределенных на временной шкале, 
двухсторонних экспоненциальных импульсов, с 
параметром длительности, имеющим однородное 
распределение с максимальной длительностью 
(td_max = 10); при постоянной амплитуде A = 25 и 
параметре асимметрии l = 0.02. В этом случае ве-
личина перемежаемости равна g = 0.625.

На следующем рис.  6 представлен график 
зависимости <PDS>×n2 двухсторонних экс-
поненциальных импульсов от частоты (при 

постоянной амплитуде A = 25 и параметре асим-
метрии l = 0.02) для трех значений постоянной 
длительности (td = 5, 10, 20) и двух значений ко-
личества импульсов (Np = 1 или 10) (сверху вниз, 
попарно). Сплошным кривым соответствует 
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Рис. 5. Интенсивность двухсторонних экспоненци-
альных импульсов, с однородным распределением 
на временной шкале, для средней величины пере-
межаемости g = 0.625 (количество импульсов, слу-
чайно распределенных на массиве, Np = 10), равно-
мерно распределенной длительности td_max = 10, по-
стоянных амплитуде A = 25 и параметре асимметрии 
l = 0.02.
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Рис. 6. Графики зависимости <PDS>×n2 двухсто-
ронних экспоненциальных импульсов от частоты, 
при постоянной длительности (td = 5, 10, 20) и по-
стоянной амплитуде импульсов, соответствуют значе-
ниям перемежаемости g = td/tw = (0.0625, 0.125, 0.25) 
или (0.625, 1.25, 2.5) (сверху вниз) для количества 
импульсов (Np =  1 или 10), равномерно случайно 
распределенных на массиве длиной TL = 80 секунд. 
Среднее время между импульсами tw = TL/Np. Сред-
ние <PDS>×n2 для (td = 10, 20) умножены соответ-
ственно на 0.4 и 0.1. Сплошные кривые соответству-
ют Np = 1, а пунктирные кривые Np = 10.
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(Np = 1), а пунктирным (Np = 10). Импульсы рав-
номерно случайно распределены на массиве дли-
ной TL = 80 с. Среднее время между импульсами 
для (Np = 1 или 10), соответственно, (tw = TL/Np =  
= 80 или 8). Тогда для Np = 1 получаем величины 
перемежаемости g = td/tw = (0.0625, 0.125, 0.25), а 
для Np = 10 величины перемежаемости g = (0.625, 
1.25, 2.5). На рис. 6, для лучшего представления, 
средние <PDS>×n2 для (td = 10, 20) умножены, 
соответственно, на 0.4 и 0.1. 

При малых величинах перемежаемости 
(g << 1) (верхняя пара кривых) перекрытие им-
пульсов происходит редко и PDS практически 
не зависит от g, но при (g >≈ 1) форма <PDS> 
существенно изменяется (рис. 6). Причина из-
менения очевидна — это результат изменения 
формы импульсов вследствие наложения соседних 
импульсов. 

Влияние распределения длительности импульсов 
на форму <PDS>

Нормальное распределение длительности двух-
сторонних экспоненциальных импульсов. Рас-
смотрим, как зависит <PDS> от стандартного 
отклонения нормально распределенной дли-
тельности двухсторонних экспоненциальных 
импульсов с параметром асимметрии l = 0.01, 
при Np = 1. 

Если длительность имеет нормальное распре-
деление td ~ N(md, sd

2) с постоянным средним 
(md = 2), то, как видно на рис. 7, для нескольких 
значений стандартного отклонения (σd = 0, 1, 2, 
3, 4), форма (наклон второго участка <PDS>) 
среднего спектра мощности <PDS> изменяется. 
Причем, сначала монотонно (для σd = 0, 1, 2), за-
тем — немонотонно (для σd = 3, 4). Наименьший 
наклон для второго участка <PDS> равен ~1.7 
(точечная кривая). 

Рассмотрим два примера с широким распре-
делением длительности импульсов: равномерное 
и логнормальное. 

Равномерное распределение длительности τd 
двухсторонних экспоненциальных импульсов 
(при Np = 1). Распределение длительности им-
пульсов получается умножением заданной вели-
чины длительности τd_max на равномерно распре-
деленную случайную величину ξ (0.02 < ξ < 1).

На рис. 8 приведены графики средних спек-
тров мощности <PDS> в нормировке Leahy [14] 
для нескольких значений τd_max = 0.1, 1.0, 10, 100  
при λ = 0.02 и амплитуде A = 25. 

Можно видеть (рис. 8), что положение изло-
мов на графиках <PDS> (n1 = (2π τd)–1·(1– λ)–1)  
и (n2 =  (2π τd)–1·λ–1), где τd =  τd_max/2 — сред-
няя длительность, соответствует теории [1–3]. 
При больших значениях τd оба излома находят-
ся в низкочастотной части спектра и сливают-
ся в один изгиб. Форма <PDS>, в соответствии 
с формулой (10), зависит от функции распреде-
ления длительности импульсов и существенно 
изменяется при изменении τd_max. Индекс a на-
клона второго участка <PDS> уменьшается при 
уменьшении τd.

Логнормальное распределение длительности 
импульсов. Теперь рассмотрим лог-нормальное 
распределение для двух типов формы импуль-
сов: двухсторонней экспоненциальной формы и 
“Norris”-формы [10], предложенной для описа-
ния средней формы GRB. 

Форма “Norris”-импульса определяется функ-
цией I(t) = A∙η·exp(–τ1/t–t/τ2), где η = exp(2k) — 
нормировочный множитель; k =  √(τ1/τ2); A — 
амплитуда; t > 0. Пик импульса достигается при 
tpeak = √(τ1τ2). 

При МК-симуляции для Norris-импульса ис-
пользовался параметр асимметрии в виде в виде 
λ = τ1/(τ1+τ2). 

Длительность импульсов имеет логнор-
мальное распределение td ~  LogN(md , sd

2), с 
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Рис. 7. Зависимость <PDS>×n2 от частоты для раз-
ных значений величины стандартного отклонения дли-
тельности (td = 2, σd = 0, 1, 2, 3, 4), распределённой 
по нормальному закону, при постоянных величи-
нах параметра асимметрии (l = 0.01) и амплитуды 
(A = 25). Форма <PDS> изменяется сначала моно-
тонно (σd = 0, 1, 2) — красная, синяя, фиолетовая 
кривые (снизу вверх), затем — немонотонно (σd = 3, 
4) — черная точечная, зеленая пунктирная кривые.
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плотностью вероятности fτ(x)  =  (xs(2p)1/2)–1 
exp[–(lnx–m)2/(2s2)].  

На рис. 9 приведены средние спектры мощ-
ности <PDS> для двух типов формы импуль-
сов — двухсторонней экспоненциальной фор-
мы (пунктирные кривые) и “Norris”-формы [10] 
(сплошные кривые)), с логнормальным распре-
делением длительности импульсов, при Np = 1, 
A = 25, l = 0.02, md = 1, (sd = 0.5, 1.0, 1.5). 

Можно видеть, что (при логнормальном рас-
пределении длительности) <PDS> для обеих 
форм импульсов имеют более плавные изломы 

при больших величинах sd, причем первый излом 
смещается к высоким частотам. Наклон третьего 
участка <PDS> для импульсов с “Norris”-фор-
мой больше, чем для импульсов двухсторонней 
экспоненциальной формы. 

Посмотрим (рис. 10), как влияет изменение 
параметра md (импульсов, имеющих двухсто-
роннюю экспоненциальную форму) на форму 
<PDS>. 

Можно видеть (рис.  10), что при больших 
значениях μd первый излом <PDS> смещается к 

(а) (б)

Рис. 8. Зависимость <PDS> (а) и <PDS>×n1.6 (б) от частоты для нескольких значений равномерно распределенного 
параметра τd_max = 0.1, 1.0, 10, 100 (сверху вниз по правому краю), при постоянных λ = 0.02 и амплитуде A = 25, двух-
сторонних экспоненциальных импульсов.

(а) (б)

Рис. 9. Зависимость <PDS> (а) и<PDS>×n1.6 (б) от частоты для логнормального распределения длительности 
td ~  LogN(md , sd

2) импульсов, имеющих двухстороннюю экспоненциальную форму (пунктирные кривые) и 
“Norris”-форму [10, 11] (сплошные кривые), с параметрами логнормального распределения μd = 1; sd = 0.5, 1.0, 1.5 
(снизу вверх по правому краю рисунка), при постоянных λ = 0.02 и амплитуде A = 25.
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низким частотам, наклон второго участка <PDS> 
увеличивается. 

Следовательно, при логнормальном распре-
делении длительности, на положение изломов 
<PDS> влияют оба параметра логнормального 
распределения (md и sd

2). 
Только для однородного распределения дли-

тельности в работе [1] получено аналитическое 
выражение для <PDS>. Для логнормального рас-
пределения длительности аналитическое выра-
жение для <PDS> в работах [1–3] не приводится. 

В случае однородного распределения дли-
тельности импульсов эффективное τd = τd_max/2. 
В случае логнормального распределения дли-
тельности, естественно предположить, что эф-
фективное τd пропорционально величине, со-
ответствующей максимуму распределения, т.е. 
величине моды распределения длительности 
Mode(fτ(x)) = exp(md – sd

2). 
Для описания формы распределения PDS 

в случае Лоренциан-подобных распределений 
можно предложить более общую формулу 
<PDS> ~ [1 + (n /n1)δ1]–1 × [1 + (n /n2)δ2]–1,	 (21)
где наклоны второго и третьего участков PDS 
определяются индексами (δ1 и δ2), а частоты из-
ломов (n1 и n2) по-прежнему определяются фор-
мулами (19) и (20). 

На рис.  11в приводится аппроксимация по 
формуле (27) <PDS>, полученного МК-симуля-
цией импульсов, имеющих “Norris”-форму, при 
постоянных λ = 0.02 и A = 25, с логнормальным 

распределением длительности td ~ LogN(md, sd
2), 

с параметрами m1 = 2.5, σ1 = 2.
Подводя промежуточный итог МК-симу-

ляций отметим, что амплитуда импульсов и ее 
распределение практически не влияет на форму 
<PDS>, в то время как форма импульсов и рас-
пределение длительности оказывают такое влия-
ние. Кроме того, отметим, что при больших вели-
чинах перемежаемости (g ≈> 1) изменяется фор-
ма импульсов, (что приводит к изменению формы 
<PDS>), а также изменяется эффективная дли-
тельность, (что приводит к изменению положе-
ния изломов в <PDS>). 

СРАВНЕНИЕ  
С ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫМ <PDS>

Попытаемся сконструировать <PDS>, по-
добный полученному в эксперименте средне-
му спектру мощности GRB (рис. 2 в статье [6]) с 
индексом наклона второго участка <PDS> a ≈ 1.6 
и индексом наклона третьего участка b ≥ 2. Из-
вестно, что распределение параметров T90 и T50 
хорошо описывается логнормальным распре-
делением. Естественно ожидать, что и распре-
деление эффективной длительности отдельных 
импульсов GRB имеет подобное распределение. 
При этом нужно помнить, что GRB часто имеют 
многопиковую структуру [10]. 

Следовательно, реальная средняя длитель-
ность и форма импульсов, из которых состоит 
GRB, существенно меньше полной длительности 

(а) (б)

Рис. 10. Зависимость <PDS> (а) и <PDS>×n1.6 (б) от частоты для логнормального распределения длительности 
td ~ LogN(md , sd

2) импульсов, имеющих двухстороннюю экспоненциальную форму, с параметрами логнормаль-
ного распределения μd =–3, –2, –1, 0, 1, 2 (сверху вниз по правому краю рисунка); sd = 1; при постоянных λ = 0.02 
и амплитуде A =25.



	 Монте-Карло исследование средних спектров мощности	 493

КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

GRB, и параметры логнормального распределе-
ния длительности импульсов могут значительно 
отличаться от параметров распределений T90 и T50. 

Оказалось, что получить один PDS с двумя 
изломами на нужных частотах и с индексом на-
клона между изломами ≤1.6 трудно. Поэтому, 
для объяснения формы <PDS>, полученной в 
нашей предыдущей работе [6], будет использо-
ван <PDS> в виде суммы двух <PDS> с разными 
параметрами и разными весами.

Напомним, что в работах [6,  7] исследова-
лись средние спектры мощности <PDS> времен-
ных профилей «длинных» GRB, длительностью 

(T90 > 2 с), полученных в эксперименте BATSE.  
А распределение GRB по величинам T90 двухпи-
ковое, со слегка перекрывающимися логнор-
мальными пиками. Следовательно, в исследо-
ванной выборке GRB [6, 7] могла присутствовать 
малая доля коротких GRB. В среднем спектре 
<PDS> были найдены два излома на частотах 
n1 ≈ 0.07 Гц и n2 ≈ 1.0 Гц. Индекс наклона <PDS> 
между изломами примерно равен 1.6. 

Используем возможность наличия малой 
примеси коротких GRB в исследованной выбор-
ке для получения «нужной» (найденной в рабо-
те [6]) величины индекса наклона. 

(а)

(в)

(б)

Рис. 11. Зависимость <PDS>×n1.6 от частоты для логнормального распределения длительности td ~ LogN(md, sd
2) 

импульсов, имеющих “Norris”-форму, при постоянных λ = 0.02 и A = 25. <PDS> представлен в виде суммы <PDS> = 
=  <PDS>(m1,  σ1)+ε×<PDS>(m2,  σ2), где (mj, σj) параметры лог-нормальных распределений импульсов 
td ~ LogN(md, sd

2), (j =1, 2), ε – малая константа. (а) — красной кривой соответствуют параметры (m1 = 2, σ1 = 1), 
(m2 = –1.5, σ 1= 0.5), ε = 0.1; фиолетовой кривой — (m1 = 2, σ1 = 0.5), (m2 = –1.5, σ1 = 0.5), ε = 0.11; синей точечной кри-
вой — (m1 = 2.5, σ1 = 2), (m2 = –1.5, σ1 = 0.5), ε =0.02. Три прямых, наложенных на точечную кривую, участки степенной 
аппроксимации с индексами наклона (1.6–0.37, 1.6–0.006, 1.6+0.36) (слева направо). (б) — отдельно показаны ком-
поненты синей точечной кривой из рис. 11a. Здесь сплошная синяя кривая соответствует синей точечной кривой из 
рис. 11a; точечная кривая — <PDS> с параметрами (m1 = 2.5, σ1 = 2), пунктирная кривая 0.02×<PDS>(m2 = –1.5, σ1 = 0.5);  
(в) — точечная кривая из рис. 11б соответствует <PDS> (m1 = 2.5, σ1 = 2) только «длинных импульсов». Сплошная 
линия — аппроксимация по формуле (21).
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Т.е. представим <PDS> в виде суммы 
<PDS> = <PDS>(m1, σ1)+ε×<PDS>(m2, σ2),	 (22)
где (mj, σj) — параметры логнормальных распре-
делений длительности импульсов (j = 1, 2); ε — 
малая константа. 

Была сделана попытка подобрать параметры 
двух компонент формулы (22) для описания фор-
мы <PDS> реальных GRB (рис. 2 в статье [6]). 

На рис.  11 представлены графики средних 
спектров мощности <PDS>×n1.6 МК-симуляции 
импульсов “Norris”-формы с параметром асим-
метрии l = 0.02, и логнормальным распределе-
нием длительности td ~ LogN(md, sd

2) двух ком-
понент. Амплитуда A = 25, N = 1. 

Можно видеть, что синяя кривая (рис. 11а,б), 
соответствующая сумме (22) «длинных импуль-
сов» (m1 = 2.5, σ1 = 2) с примесью ε = 0.02 «корот-
ких импульсов» (m2 = –1.5, σ1 = 0.5) достаточно 
хорошо повторяет все особенности <PDS> ре-
альных GRB (рис. 2 в статье [6]). 

Если вместо логнормального распределения 
длительности импульсов использовать равно-
мерное распределение, то, как видно на рис. 12, 
<PDS> становится более плавным, без резких 
изломов. В этом случае появляется возмож-
ность получения более протяженного по часто-
те квазистепенного участка <PDS> с индексом 
наклона ~1.6. 

На рис.  12 показаны графики для суммы 
двух средних <PDS> с равномерными рас-
пределениями длительности двухсторонних 

экспоненциальных импульсов, (при l =  0.02, 
A = 25), т.е. <PDS> = <PDS>(td_1)+ε×<PDS>(td_2).

Подбирая соотношение двух средних<PDS>  
с разными длительностями (рис. 12б), можно по-
лучить квазистепенной спектр на протяжении 
более двух порядков величины по частоте. 

ОБСУЖДЕНИЕ
В настоящей статье проведена МК-симуля-

ция двухсторонних экспоненциальных импуль-
сов и “Norris”-импульсов. Показано, что все 
основные свойства среднего спектра мощности 
<PDS> таких импульсов соответствуют теорети-
ческим работам [1–3]. 

В <PDS> можно выделить три участка, при-
чем первые два имеют форму, подобную Лорен-
циан-функции. Если длительность постоянная, 
то (рис. 2) в соответствии с формулами (17)–(18) 
первый участок <PDS> имеет индекс наклона, 
равный ≈0; второй участок имеет индекс наклона, 
равный ≈–2; третий участок имеет наклон ≈–4. 

Положение двух изломов n1 и n2 в спектре 
<PDS> определяется величинами двух параме-
тров импульса: длительностью τd и асимметри-
ей λ, но может быть также выражено через дли-
тельность фронта импульса (τr ≡ τrise) и длитель-
ность спада импульса τdecay. 

В спектре <PDS> [1–3] положение «низко-
частотного» излома (19) приходится на величи-
ну частоты n1 ≈ (2π τd)–1·(1–λ)–1 = (2π τdecay)–1 , 
т.е. определяется величиной времени спада им-
пульса, а положение «высокочастотного» излома 

(а) (б)

Рис. 12. График суммы двух средних спектров мощности<PDS>×n1.6 для равномерного распределения длитель-
ности двухсторонних экспоненциальных импульсов. (а) соответствует <PDS>  =  <PDS>(td_max =  16)+0.07× 
×<PDS>(td_max = 0.5); (б) — <PDS> = <PDS>(td_max = 32)+0.1×<PDS>(td_vax = 0.5).
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(20) на частоту n2 ≈ (τd 2π)–1 ·λ–1 = (2π τrise)
–1, т.е. 

определяется временем фронта импульса. 
Наличие изломов в <PDS> обязательно. Но, 

если импульсы симметричные, два излома сли-
ваются в один. Весь спектр мощности <PDS> им-
пульсов не может описываться одним степенным 
законом. 

Низкочастотный участок <PDS> вплоть до 
первого излома — это переходная область Ло-
ренциан-функции от величины индекса накло-
на, равной нулю, до величины индекса накло-
на среднего участка <PDS>. Поэтому, величи-
на индекса наклона первого участка <PDS> не 
существенна. 

В случае «широких распределений» длитель-
ности (равномерного или логнормального) на-
клоны 2-го и 3-го участков <PDS> изменяются 
(становятся меньше).

Действительно, из теоретической формулы 
(10) [1] следует, что <PDS> зависит от распре-
деления длительности (Pt) импульсов и формы 
(pf ~ <PDS> формы) импульсов. 

По теории [1] <PDS> не зависит от переме-
жаемости. Однако МК-симуляция показала, что 
форма <PDS> не зависит от перемежаемости 
только при малых величинах γ < 1. Наложение 
импульсов при γ ≥ 1 приводит к изменению фор-
мы и длительности импульсов.

И теория [1–3] и МК-симуляции настоящей 
работы показывают, что форма <PDS> практи-
чески не зависит от амплитуды. 

В работах [4–8] найдена зависимость формы 
<PDS> от амплитуды GRB, однако в публика-
циях [1–3] утверждается, что <PDS> не зависит 
от амплитуды, что подтверждает и проведенная 
МК-симуляция. Решение этого «противоречия» 
состоит в том, что, вследствие корреляции меж-
ду амплитудой в пике импульса и длительностью 
импульса [15], найденная в работах [4–8] зави-
симость формы <PDS> от амплитуды GRB, на 
самом деле, является проявлением зависимости 
формы <PDS> от длительности. 

Поскольку при больших энергиях импульсы 
у´же (т.е. средняя длительность импульсов мень-
ше), чем на меньших энергиях [10, 11], очевид-
но, что «зависимость наклона <PDS> от энер-
гии» объясняется зависимостью наклона <PDS> 
от средней длительности импульсов. 

Отсутствие в работе [8] высокочастотного из-
лома около ~1 Гц можно также объяснить тем, 
что структура исследованных SWIFT BAT GRB 
состояла из импульсов, имеющих отношение 

(R = trise/tdecay)~(0.3–0.5) (или, соответственно, 
параметр асимметрии l ≈ R/(1+R) ≈  0.2–0.3). 
При таких величинах параметра асимметрии 
(рис. 2) оба излома попадают в низкочастотную 
область, в результате чего в <PDS> [8] вместо 
резкого излома появляется плавный перегиб в 
низкочастотной области. 

Поскольку параметр асимметрии λ не зависит 
от величины z красного смещения GRB, когда 
<PDS> строится с учетом z, только эффективная 
величина длительности τd импульсов влияет на из-
менение положения изломов [8]. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Все основные свойства <PDS> теоретически 

выведенные в исследованиях [1–3] подтверж-
дены посредством МК-симуляции временных 
рядов, состоящих из случайных импульсов.  
В общем случае форма <PDS> состоит из трех 
квазистепенных участков (с увеличивающими-
ся индексами наклона), разделенных двумя из-
ломами. Частоты изломов вычисляются по фор-
мулам (19)–(20). Распределение длительности 
импульсов и форма импульсов влияют на фор-
му <PDS>. Распределение амплитуды импульсов 
практически не влияет на форму <PDS>. 

Дополнительно показано, что широкие рас-
пределения длительности импульсов (логнор-
мальное и равномерное) приводят к умень-
шению индексов наклона второго и третьего 
квазистепенных участков <PDS>. Величина пе-
ремежаемости (при больших значениях γ ~>1) 
влияет на форму <PDS>. 

Основываясь на теоретических работах [1–
3] и МК-симуляциях настоящего исследования 
можно утверждать, что все особенности средних 
спектров мощности <PDS> GRB могут быть 
объяснены с помощью простой модели кривой 
блеска в виде суперпозиции некоррелированных 
случайных двухсторонних импульсов. Основные 
особенности <PDS> GRB определяются только 
такими характеристиками импульсов как пара-
метр асимметрии, распределение длительности 
и форма импульсов. 

Для объяснения свойств <PDS> кривых бле-
ска GRB нет необходимости в привлечении ги-
потезы самоподобия спектров мощности или те-
ории фракталов. 

Настоящая статья не претендует на решение 
проблемы физического механизма, лежащего в 
основе работы «центральной машины»источ-
ника гамма-всплеска. Можно отметить хорошо 
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известные работы [29, 30], в которых вычисля-
ется форма рентгеновского или гамма-импуль-
са, образующегося при диффузионном распро-
странении возмущения в плазменном диске [29] 
или при комптонизации в шаровой плазме [30]. 
В статье [29] показано, что в результате диффу-
зионного распространения возмущений в диско-
образной конфигурации и диффузионного рас-
пространения рентгеновских фотонов из вну-
тренней части источника, появляется импульс, 
имеющий “FRED”-форму с быстрым нараста-
нием фронта и экспоненциальным убыванием. 
Такой импульс похож по форме на “Norris”-им-
пульс. В статье [30] показано, в частности, если 
источник мгновенного возмущения находится 
в центре однородной шаровой плазмы [30], то 
формула для формы выходящего импульса име-
ет экспоненциальный множитель аналогичный 
множителю формы “Norris”-импульса.

СПИСОК ЛИТЕРАТУРЫ
1.	 Garcia O.E., Theodorsen A. Auto-correlation function 

and frequency spectrum due to a super-position 
of uncorrelated exponential pulses // Physics of 
Plasmas. 2017. V. 24. Iss. 3. Art.ID. 032309. DOI: 
10.1063/1.4978955

2.	 Theodorsen A., Garcia O.E.  , Kube R., et al., 
Relationship between frequency power spectra and 
intermittent, large-amplitude bursts in the Alcator 
C-Mod scrape-off layer // Nucl. Fusion. 2017. V. 57. 
Art.ID. 114004. DOI: 10.1088/1741-4326/aa7e4c

3.	 Garcia O.E., Theodorsen A. Skewed Lorentzian pulses 
and exponential frequency power spectra // Physics 
of Plasmas. 2018. V. 25. Iss. 1. Art.ID. 014503. DOI: 
10.1063/1.5004811

4.	 Beloborodov A.M., Stern B.E., Svensson R. Self-
similar temporal behavior of Gamma-Ray Bursts 
// Astrophysical J. 1998. V. 508. P. L25–L27. DOI: 
10.1086/311710

5.	 Beloborodov A.M., Stern B.E., Svensson R. 
Power Density Spectra of Gamma Ray Bursts // 
Astrophysical J. 2000. V. 535. P. 158–166.

6.	 Pozanenko A., Loznikov V. Aperiodic properties of 
Gamma-Ray Bursts // GAMMA-RAY BURSTS: 
5-th Huntsville Symposium. AIP Conf. Proc. 2000. 
V. 526. P. 220–224.

7.	 Pozanenko A., Loznikov V. High Frequencies in Power 
Spectrum of Gamma-Ray Bursts // Lighthouses of 
the Universe: The Most Luminous Celestial Objects 
and Their Use for Cosmology: Proc. MPA/ESO/
MPE/USM Joint Astronomy Conference. Garching, 
Germany, 6–10 August 2001. ESO ASTROPHYSICS 
SYMPOSIA. ISBN 3-540-43769-X / Ed. M. Gilfanov, 
R. Sunyaev, and E. Churazov. Springer-Verlag, 2002. 
Art.ID. 194.

8.	 Guidorzi C., Margutti R., Amati L. et al. Average power 
density spectrum of Swift long gamma-ray bursts in 
the observer and in the source-rest frames // Mon. 
Not. R. Astron. Soc. 2012. V. 422. P. 1785–1803.

9.	 Guidorzi C. Power-density spectrum of non-stationary 
short-lived light curves // Mon. Not. R. Astron. Soc. 
2011. V. 415. P. 3561–3570.

10.	 Norris J.P., Bonnell J.T., Kazanas D. et al. Long-Lag, 
Wide-Pulse Gamma-Ray Bursts // Astrophysical J. 
2005. V. 627. Art.ID. 324. 

11.	 Norris J.P., Nemiroff R.J., Bonnell J.T. et al. Attributes 
of Pulses in Long Bright Gamma-Ray Bursts // 
Astrophysical J. 1996. V. 459. Art.ID. 393.

12.	 Norris J.P., Nemiroff R.J., Scargle J.D. et al. Detection 
of signature consistent with cosmological time dilation 
in gamma-ray bursts // Astrophysical J. 1994. V. 424. 
Iss. 2. P. 540–545. DOI: 10.1086/173912

13.	 Meegan C.A., Pendleton G.N., Briggs M.S. et al. 
The Third BATSE Gamma-Ray Burst Catalog // 
Astrophysical J. Suppl. Ser. 1996. V. 106. P. 65–110. 

14.	 Leahy D.A., Darbro W., Elsner R.F. et al. On searches 
for pulsed emission with application to four globular 
cluster X-ray sources — NGC 1851, 6441, 6624, and 
6712 // Astrophysical J. 1983. V. 266. P. 160–170.

15.	 Hakkila J., Giblin T.W., Norris J.P. et al. Correlations 
between Lag, Luminosity, and Duration in 
Gamma-Ray Burst Pulses // Astrophysical J. 2008. 
V. 677. Iss. 2. DOI: 10.1086/588094

16.	  Hakkila J., Preece R.D. Unification of Pulses in Long 
and Short Gamma Ray Bursts: Evidence from Pulse 
Properties and their Correlations // Astrophysical J. 
2011. V. 740. Art.ID. 104. 

17.	 Hakkila J., Preece R.D. Gamma-Ray burst pulse 
shapes: evidence for embedded shock signatures? // 
Astrophysical J. 2014. V. 783. Art.ID. 88. 

18.	 Stern B.E., A Stretched Exponential Law for the 
Average Time History of Gamma-Ray Bursts and 
Their Time Dilations // Astrophysical J. 1996. V. 464. 
Art.ID. 111. 

19.	 Band D., Matteson J., Ford L. et al., BATSE 
Observations of Gamma-Ray Burst Spectra. I. 
Spectral Diversity // Astrophysical J. 1993. V. 413. 
Art.ID. 281. 

20.	 Norris J.P., Davis S.P., Kouveliotou C. et al. 
Deconvolution of pulse shapes in bright gamma-ray 
bursts // AIP Conf. Proc. 1993. V. 280. P. 959–963. 

21.	 Минаев П.Ю., Позаненко А.С., Мольков С.В. и др. 
Каталог коротких Гамма-Транзиентов, зареги-
стрированных в эксперименте SPI INTEGRAL // 
Письма в астрономический журнал. 2014. Т. 40. 
№ 5. С. 271–305.

22.	 Mitrofanov I.G., Chernenko A.M., Pozanenko A.S. et al. 
The average temporal profile of BATSE gamma ray-
bursts: Comparison between strong and weak events // 
AIP Conf. Proc. 1994. V. 307. P. 187–191.



	 Монте-Карло исследование средних спектров мощности	 497

КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

23.	 Litvak M.L., Mitrofanov I.G., Briggs M.S. et al. Studies 
of the time-stretching of GRBs using the average 
curves of emissivity // AIP Conf. Proc. 1998. V. 428. 
P. 256–260. 

24.	 Litvak M.L., Mitrofanov I.G., Briggs M.S. et al. The 
time stretching of the average rise fronts and back 
slopes of different intensity groups of BATSE GRBs 
// AIP Conf. Proc. 1998. V. 428. P. 176–180. 

25.	 Mitrofanov I.G., Litvak M.L., Ushakov D.A. Direct Test 
of the Cosmological Model for Cosmic Gamma-Ray 
Bursts Based on Peak Alignment Averaging // 
Astrophysical J. 1997. V. 490. P. 509–516.

26.	 Mitrofanov I.G., Chernenko A.M., Pozanenko A.S. et 
al. The Average Intensity and Spectral Evolution of 
BATSE Cosmic Gamma-Ray Bursts // Astrophysical J.  
1996. V. 459. Art.ID. 570. 

27.	 Mitrofanov I.G., Litvak M.L., Briggs M.S. et al., 
Average Emissivity Curve of BATSE Gamma-Ray 
Bursts with Different Intensities // Astrophysical J. 
1999. V. 523. P. 610–616.

28.	 Hakkila J., Horváth I., Hofesmann E. et al. Properties 
of Short Gamma-ray Burst Pulses from a BATSE TTE 
GRB Pulse Catalog // Astrophysical J. 2018. V. 855. 
Art.ID. 101. DOI: 10.3847/1538-4357/aaac2b

29.	 Titarchuk L., Shaposhnikov N., Arefiev V. Power 
Spectra of Black Holes and Neutron Stars as a probe 
of hydrodynamic structure of the source: Diffusion 
Theory and its application to Cygnus X-1 and Cygnus 
X-2 X-Ray observations // Astrophysical J. 2007. 
V. 660. Art.ID. 556.

30.	 Sunyaev R.A., Titarchuk L.G. Comptonization of 
X-rays in Plasma Clouds. Typical Radiation Spectra // 
Astron. Astrophys. 1980. V. 86. Art.ID. 121.



КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ,  2024, том 62, № 5, с. 498–515

498

      

УДК 629.78,004.852

МЕТОДИКА ПОСТРОЕНИЯ УПРАВЛЕНИЯ КОСМИЧЕСКИМИ 
АППАРАТАМИ С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ МЕТОДОВ ОБУЧЕНИЯ 

С  ПОДКРЕПЛЕНИЕМ
© 2024 г.  М. Г. Широбоков 

Институт прикладной математики им. М.В. Келдыша РАН, Москва, Россия
shirobokov@keldysh.ru

Поступила в редакцию 24.10.2023 г.
После доработки 30.10.2023 г.

Принята к публикации 03.11.2023 г.

В работе формулируется методика сведения общей задачи оптимального управления 
космическими аппаратами к задаче машинного обучения с подкреплением. Методика включает 
метод оценки качества алгоритма управления на основе неравенств теории вероятностей. 
Представлена авторская программная библиотека для сведения задач оптимального управления к 
обучению с подкреплением. Рассматривается два примера применения методики. Предлагаемая 
методика может представлять интерес также для построения управления общими механическими 
системами.

DOI: 10.31857/S0023420624050082,  EDN: IGZREA

1. ВВЕДЕНИЕ
В настоящее время одними из наиболее ак-

туальных задач управляемого движения косми-
ческими аппаратами являются безопасная по-
садка на неровную поверхность небесного тела, 
поддержание движения космического аппарата 
в окрестности малого небесного тела с плохо из-
ученным гравитационным полем, управление 
движением аппарата на малых высотах в окрест-
ности малых небесных тел, управление угловым 
движением с ограничениями на управляющие 
воздействия, управление движением в быстро 
меняющихся внешних условиях, управление 
связанным орбитальным и угловым движени-
ем аппарата в сложных динамических средах, 
управление движением с целью понижения ри-
ска столкновения с опасными и маневрирующи-
ми космическими объектами. Фундаментальные 
проблемы построения управления в этих задачах 
связаны с нелинейностью правых частей уравне-
ний движения, отсутствием или бедностью ре-
зультатов анализа движения, отсутствием или 
высокой неточностью моделей движения, а так-
же неопределенностью в движении аппарата или 
параметров моделей движения.

Среди методов построения оптимального 
управления можно условно выделить два клас-
са. В первый класс входят методы, основанные 
на принципе максимума Понтрягина, теории 
устойчивости Ляпунова, теории Флоке и теории 
игр [1–3]. Эти методы можно назвать локальны-
ми или тактическими, так как строится неко-
торое номинальное управление и управление, 
стабилизирующее движение в окрестности но-
минальной траектории. Во второй класс входят 
методы, основанные на принципе оптимально-
сти Беллмана и динамическом программирова-
нии [4–6]. Эти методы можно назвать глобаль-
ными или стратегическими, так как здесь управ-
ление ищется в виде отображения из состояния 
в управляющие воздействия, причем управление 
должно «вести себя хорошо» в широком диапа-
зоне значений аргумента.

В последнее время активно развивается и 
привлекает внимание исследователей раздел 
приближенного динамического программиро-
вания, называемый машинным обучением с под-
креплением [7–9]. В обучении с подкреплени-
ем управление динамическими системами ин-
терпретируется как взаимодействие агента с 
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внешней средой, от которой агент за свои дей-
ствия получает вознаграждения и стремится 
максимизировать суммарные вознаграждения. В 
механике космического полета средой может яв-
ляться космический аппарат, агентом — управ-
ляющее программное обеспечение на аппарате, 
вознаграждением могут быть точность прилета 
в заданную область пространства и экономия 
топлива. Функция управления (отображение 
из состояния аппарата в управляющие воздей-
ствия) параметризуется, параметры ищутся так, 
чтобы удовлетворялось уравнение оптимально-
сти Беллмана и / или вознаграждение, получен-
ное агентом за весь полет, было максимальным 
в среднем по возможным начальным условиям 
старта. Результатом обучения является функция 
управления, которая способна направлять аппа-
рат в заданную точку пространства. Эта функция 
может быть загружена на борт космического ап-
парата и может управлять им во время реального 
полета на основе состояния аппарата или оценок 
состояния аппарата.

Математически строгая и основанная на ля-
пуновском подходе теория обучения с подкре-
плением для построения управления изложена 
в монографии [9]. В частности, там описывают-
ся методы построения функции оптимального 
управления для классических вариантов функ-
ционалов — интегралов от квадратичной функ-
ции управления и невязок по состоянию. Форму-
лируются теоремы о сходимости параметрически 
заданной функции управления к оптимальной. 
Методы излагаются для случая непрерывных 
динамических систем. Изложенная там теория 
имеет свои недостатки:

1.	 Делаются существенные предположения 
о динамике, функции управления и функции 
Беллмана, например условие богатства входного 
сигнала (постоянства возбуждения, persistence of 
excitation). Эти условия зачастую не удается до-
казать или проверить, а их невыполнение сказы-
вается на сходимости к оптимальной функции 
управления.

2.	 Рассматриваются только функции возна-
граждения, квадратичные относительно управ-
ления и положительно определенные относи-
тельно вектора невязки. Требуется обратимость 
матрицы квадратичной формы относительно 
управления.

3.	 В формулах коррекции параметров при-
ближенных функции управления и функции 
Беллмана используются правые части уравнений 
движения.

4.	Т еория, построенная в монографии, ка-
сается непрерывных динамических систем. Для 
дискретных систем (например, в механике кос-
мического полета — случай движения с импуль-
сами) необходимо проводить адаптацию этих 
методов.

Следует отметить, что существуют положи-
тельные примеры применения ляпуновско-
го подхода к обучению нейросетевых моделей 
управления космическими аппаратами [10–13]. 
Эти примеры не относятся к обучению с подкре-
плением, но методы, изложенные в них, схожи 
с теми, что описываются в работе [9]. Ляпунов-
ский подход к обучению нейросетевых моделей 
также известен в литературе под названиями де-
терминированное обучение [14] и нейродинамиче-
ское программирование [15].

В последние несколько лет область обучения 
с подкреплением пополнилась эффективными 
алгоритмами, зарекомендовавшими себя в раз-
ных областях, в том числе и в механике космиче-
ского полета (см. обзор литературы по теме в пу-
бликации [16] в разделе Reinforcement learning). 
Эти численные методы основываются на алго-
ритмах приближенного динамического програм-
мирования, методах оптимизации функций с 
большим числом параметров и теории частично 
наблюдаемых марковских процессов принятия 
решений. Преимуществом этих методов явля-
ется существенное сокращение математических 
предположений и значительный охват возмож-
ных решаемых задач. Примеры их применения 
показывают, что стратегии управления, созда-
ваемые этими методами, естественным образом 
способны адаптироваться к неизвестным пара-
метрам аппарата и внешней среды [17–20].

Несмотря на наличие большого числа при-
меров применения современных методов обуче-
ния с подкреплением в задачах управления кос-
мическими аппаратами, литературе не хватает 
общей методики сведения задачи оптимального 
управления аппаратом к задаче обучения с под-
креплением. Примеры применения методов об-
учения с подкреплением к конкретным задачам 
наполнены техническими деталями и решением 
локальных математических проблем. Вместе с 
тем обзор литературы дает понимание того, как 
могла бы выглядеть такая методика сведения од-
ной задачи к другой в общем случае, причем так, 
чтобы известные примеры применения обучения 
с подкреплением стали частными случаями ис-
пользования этой методики. Кроме того, техни-
ка решения задач оптимального управления ме-
тодами обучения с подкреплением практически 
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не представлена в русскоязычной литературе. 
Презентация обоснованной общей методики 
помогла бы направить интерес к этой теме и по-
мочь разрешить вопросы создания надежных ре-
гуляторов в задачах управления с нелинейными 
уравнениями движения, неаналитическими ре-
шениями и неопределенностью.

Методы обучения с подкреплением, о ко-
торых далее пойдет речь, основаны на методах 
оптимизации сложных нелинейных функций 
с большим числом параметров и опираются на 
разнообразные эвристические приемы, помо-
гающие процедурам оптимизации быстрее схо-
диться к оптимальным решениям. Кроме того, 
эти методы обучения с подкреплением основы-
ваются на обработке выборок данных, получае-
мых в результате взаимодействия агента со сре-
дой. Эти методы являются безмодельными (model-
free), соответствующие алгоритмы обучения не 
используют информацию о виде или структуре 
правых частей уравнений и информацию о виде 
или структуре функции вознаграждения, вместо 
этого параметры функции управления и функ-
ции Беллмана настраиваются исходя из опыта 
взаимодействия агента со средой. Методы обу-
чения с подкреплением максимизируют средние 
суммы вознаграждений агента, поэтому в отдель-
ных эпизодах может наблюдаться неэффектив-
ное взаимодействие агента со средой. Поскольку 
в общем случае уравнения движения нелиней-
ны, их решения не выражаются в элементарных 
функциях, в системе присутствует неопределен-
ность, а модели функции управления и функ-
ции Беллмана могут быть сложными для анали-
за, то нет возможности гарантированно утвер-
ждать, что предлагаемая функция управления 
решает задачу при всех исходах. Таким образом 
возникает задача оценивания надежности при-
менения разработанных регуляторов, что можно 
рассматривать как задачу оценивания вероятно-
сти наступления неблагоприятных событий. Для 
оценивания вероятностей событий и точности 
этого оценивания можно воспользоваться клас-
сическими неравенствами теории вероятностей, 
в частности — неравенством Хефдинга. Приме-
ры применения этих неравенств не встречаются 
в литературе по механике космического полета, 
хотя они делают результаты применения эври-
стических приемов заслуживающими доверие.

Наконец, необходимо продемонстрировать 
исследователям применение предлагаемой мето-
дики на модельных и простых примерах управ-
ления динамическими системами. Необходи-
мо, чтобы разрабатываемая методика допускала 

простую программную реализацию, понятную 
специалистам в механике, малознакомыми с 
теорией обучения с подкреплением, и которую 
можно было бы использовать для решения ши-
рокого спектра задач.

Цель настоящей работы — на основании про-
веденных ранее обзоров литературы сформули-
ровать методику сведения общей задачи опти-
мального управления космическими аппаратами 
к задаче машинного обучения с подкреплением, 
предложить метод оценивания качества полу-
ченного алгоритма управления, разработать про-
граммную реализацию методики и продемон-
стрировать ее работу на примерах.

2. МАТЕМАТИЧЕСКИЕ ОСНОВЫ 
ОБУЧЕНИЯ С ПОДКРЕПЛЕНИЕМ

Обучение с подкреплением (reinforcement 
learning) — это раздел машинного обучения, раз-
рабатываемый для решения задач, при формали-
зации которых можно выделить среду и агента, 
взаимодействующего со средой и получающего 
от среды за свои действия вознаграждения. Во 
время обучения агент стремится действовать так, 
чтобы максимизировать суммарное вознаграж-
дение, получаемое от среды. Агенту неизвестно, 
как ему следует действовать, он не знает «пра-
вильных» ответов (нет «учителя»), но пытает-
ся методом проб и ошибок угадать оптимальное 
поведение.

Различение агента и среды в задачах обучения 
с подкреплением условно, не всегда можно про-
вести между ними четкие границы, но на прак-
тике это оказывается неважным. Под агентом 
понимают не обязательно материальное вопло-
щение в виде робота или механизмов, чаще все-
го это программное обеспечение. Например, в 
космических системах агентом может быть про-
граммное обеспечение в бортовом компьютере 
космического аппарата, а сам аппарат — средой. 
Агент выполняет действия — посылает команды 
в блок управления аппаратом — и получает от 
аппарата обратную связь в виде изменения его 
состояния.

Теория обучения с подкреплением описыва-
ется на языке теории вероятностей. Будем всюду 
считать состояния, действия и вознаграждения 
случайными величинами. Случайные величины 
будем обозначать заглавными буквами, а их кон-
кретные реализации — строчными.

Будем считать, что агент взаимодействует со 
средой в дискретные моменты времени 
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k ∈ …{ , , , }0 1 2 . Пусть   — множество всех воз-
можных состояний среды,   — множество всех 
возможных действий агента. Эти множества мо-
гут быть дискретными или непрерывными, ко-
нечными или бесконечными. Обозначим за Sk  
состояние среды в момент k , A k  — действие, 
которое производит агент в момент k .

В теории обучения с подкреплением процесс 
взаимодействия агента со средой описывает-
ся марковским процессом принятия решений. 
В этом случае переходы между состояниями сре-
ды полностью определяются функцией перехода

p : [ , ],S A S× × → 0 1

которая для всех s ∈ , a ∈ , ′ ∈s   и k ≥ 0  
есть1�

p k k k( , , ) ( | , ).s a s S s S s A a′ = = ′ = =+ 1

Будем считать, что вероятность перехода меж-
ду состояниями не зависит от времени (такую 
среду называют стационарной).

Вознаграждение Rk в момент времени k опре-
деляется распределением dR, зависящем только 
от текущего состояния Sk, действия A k  и, воз-
можно, будущего состояния Sk+1 и не зависящего 
от времени k. Будем также считать, что возна-
граждения равномерно по исходам ограничены 
сверху: | |Rk  ≤ Rmax.

Введем начальное распределение состояний 
d0 0 1: [ , ], →  то есть функцию, такую, что для 
всех s

d0 0( ) ( ).s S s= =
Опишем теперь правило, согласно которому в 

среде действует агент. Стратегией называется 
функция π : [ , ],S A× → 0 1  которая для всех s ∈, 
a ∈ и k ≥ 0 равна

π( , ) ( | ).s a A a S s= = = k k

Таким образом, стратегия для каждого s  
определяет распределение на множестве дей-
ствий, действие выбирается случайно в соответ-
ствии с этим распределением. Технически, дей-
ствие выбирается в результате применения гене-
ратора случайных чисел, отвечающего данному 
распределению. Стратегия может быть детерми-
нированной, в этом случае для всех s  и a  функ-

1  Эта формула является строгой для дискретных про-
странств состояния и действия, но приводится здесь в об-
щем случае для простоты. Для непрерывных пространств 
состояния или действия следует вводить плотность веро-
ятности перехода.

ция p(s, a) принимает значения из множества 
{ , }0 1  и под стратегией можно понимать просто 
функцию a = p(s). Будем считать, что стратегия 
не зависит от времени t , а действие определяет-
ся лишь состоянием s , в котором находится 
среда.

Итак, рассмотрим процесс взаимодействия 
агента со средой. Сначала в соответствии с на-
чальным распределением d0 инициализируется 
начальное состояние S0 0~ d  (знак ~ означает, что 
случайная величина слева в выражении генериру-
ется из распределения справа в выражении). За-
тем для этого состояния в соответствии со страте-
гией агент производит действие A S0 0~ ( , )π ⋅ .  
Далее, в соответствии с функцией перехода p сре-
да переходит в новое состояние S S A1 0 0~ ( , , )p ⋅ . 
После этого агент получает вознаграждение 
R dR0 0 0 1~ ( , , )S A S . Далее агент производит новое 
действие A S1 1~ ( , )π ⋅ , среда переходит в новое со-
стояние S p2 1 1~ ( , , )S A ⋅ , агент получает вознаграж-
дение R dR1 1 1 2~ ( , , )S A S , и так далее. Взаимодей-
ствие со средой заканчивается либо в определен-
ный момент времени k K= , либо при достижении 
средой некоторого особого состояния. Участок 
времени взаимодействия агента со средой от на-
чального до финального состояния называется 
эпизодом.

В обучении с подкреплением агент стремится 
увеличивать суммарное за эпизод вознагражде-
ние от среды. Формализуется это введением це-
левой функции

J Rk
k

( ) ,π π=










=

∞

∑
0

где вертикальная черта означает, что все дей-
ствия, которые производит агент, производятся 
им в рамках стратегии p. Так как любой эпизод 
конечен, то и ряд представляет собой конечную 
сумму (формально можно считать, что Rk = 0 , 
начиная с некоторого момента времени, завися-
щего от исхода). Стратегия  p* называется опти-
мальной, если

π π
π

* argmax ( ),∈
∈Π

J

где Π  — множество рассматриваемых стратегий. 
В общем случае оптимальная стратегия может не 
существовать, а если существует, то может быть 
не единственной.

В определении целевой функции участвует 
сумма случайных величин. Чтобы сделать эту 
сумму ограниченной для любого исхода, вводят 
величину γ ∈[ , ]0 1  и рассматривают целевую 
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функцию J Rk

k
k( ) ,π =











=

∞

∑ γ π
0

 сумма в кото-

рой конечна с вероятностью единица, если g < 1 
и | |Rk  ≤ Rmax.

Функцией ценности состояния называется 
функция vπ :→  , для каждого s ∈  равная

	 v Rk

k
k m m

π γ π( ) , .s S s= =










=

∞

+∑
0

 	  (1)

Эта функция выражает среднее суммарное 
вознаграждение за эпизод, получаемое агентом, 
действуя в рамках стратегии p, стартуя из состо-
яния s  в момент m . Обратим внимание, что эта 
функция не зависит от m , и в ее определении 
допустимо брать m = 0 . Независимость функции 
ценности от m  является следствием стационар-
ности среды, стационарности вознаграждения и 
марковского свойства процесса.

Функцией ценности действия называется 
функция qπ :S A× →  , для каждого s  и a  
равная

q Rk

k
k m m m

π γ π( , ) , , .s a S s A a= = =










=

∞

+∑
0

Эта функция выражает среднее суммарное 
вознаграждение за эпизод, получаемое агентом, 
стартуя из состояния s  с действием a  в момент 
m  и далее действуя в рамках стратегии p. В этом 
выражении можно брать m  произвольным.

В частично наблюдаемых марковских процессах 
принятия решений агент принимает решение о 
действиях не на основе состояний, а на основе 
наблюдений, которые являются функциями со-
стояний (возможно случайными). Если наблю-
дение o s= ϕ( ) является детерминированной и 
взаимно однозначной функцией состояния, то в 
качестве состояния можно выбрать наблюдение 
и ввести марковский процесс принятия реше-
ний, в котором стратегия может быть определена 
как
	 π( , ) ( | ),o a A a O o= = = k k  	   (2)
где Ok  — вектор наблюдений в момент k , а 
функция ценности —

	 v Rk

k
k m m

π γ π( ) , .o O o= =










=

∞

+∑
0

 	 (3)

Если o s= +ϕ ξ( ) , где j — взаимно однозначная 
детерминированная функция состояния,  

а x — случайный вектор, то наблюдению o может 
соответствовать множество возможных состоя-
ний s. При достаточно малой дисперсии компо-
нент x, допустимо рассматривать стратегию и 
функцию ценности как функции наблюдения по 
формулам (2)–(3), если это слабо влияет на ре-
зультаты методов оптимизации стратегии. Если 
функция ценности используется только во время 
оптимизации стратегии, то есть играет только 
вспомогательную роль, то допустимо определять 
ее по формуле (1).

В прочих случаях наблюдение не однозначно 
связано с состоянием, поэтому для сведения 
процесса принятия решений к марковскому про-
цессу принятия решений кроме наблюдения сле-
дует также ввести историю наблюдений h , кото-
рая вместе с текущим наблюдением позволяет с 
высокой точностью оценивать состояние:

o h s, ( ) ,→ +ϕ ξ
где j(s) — взаимно однозначная функция состо-
яния, а x — случайный вектор с малыми диспер-
сиями компонент. История наблюдений h  мо-
жет состоять из одного, двух или многих наблю-
дений, предшествующих наблюдению o . Этот 
вектор может быть равен и равносильной функ-
ции предыдущих наблюдений. В любом случае, 
стратегия вводится как отображение

π( , , ) ( | , ),o h a A a O o H h= = = = k k k

где Hk  обозначает вектор истории наблюдений 
к моменту k  не включительно, а h  — реализа-
ция этого вектора. Аналогично определяется 
функция ценности состояния

v Rk

k
k m m m

π γ π( , ) , , .o h O o H h= = =










=

∞

+∑
0

Наблюдению и истории здесь все еще неодно-
значно соответствует состояние, но оценка это-
го состояния тем точнее, чем меньше диспер-
сия компонент ошибки x, которая обычно свя-
зана с частотой наблюдений и объемом истории 
наблюдений.

3. МЕТОДЫ ОПТИМИЗАЦИИ СТРАТЕГИЙ
Существует множество алгоритмов поиска 

оптимальных стратегий. К классическим мето-
дам относятся методы итерации по стратегиям и 
ценности с известными условиями сходимости 
[6, 7]. Однако область применения этих методов 
ограничена средами с дискретным и конечным 
множеством состояний и агентами с дискретным 
и конечным множеством действий, в то время 
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как для механики космического полета харак-
терны задачи с непрерывными множествами со-
стояний и действий. Для таких случаев разраба-
тываются методы приближенного динамическо-
го программирования, общую теорию о которых 
можно найти в монографиях [8, 15].

Обзор методов показывает, что среди них 
можно выделить два класса методов: основан-
ные на использовании агентом функции пере-
хода между состояниями (задачи планирования, 
model-based methods), и методы, в которых агент 
не использует эту функцию для расчета опти-
мальных действий (безмодельные методы, model-
free methods). Характерными чертами первого 
класса методов являются эффективность и точ-
ность. Примером применения таких методов мо-
жет служить работа по разработке гарантирую-
щего синтеза управления для управления косми-
ческим аппаратом в окрестности неустойчивой 
точки либрации [21]. Методы же второго класса 
не используют специфические свойства динами-
ки и потому более универсальны. Из наиболее 
известных — метод градиента глубокой детерми-
нированной стратегии (Deep Deterministic Policy 
Gradient, DDPG) [22], метод асинхронного ис-
полнителя–критика (Asynchronous Advantage 
Actor Critic, A3C) [23], метод оптимизации бли-
жайшей стратегии (Proximal Policy Optimization, 
PPO) [24]. Перечисленные методы являются гра-
диентными, среди безградиентных методов для 
оптимизации стратегий можно применять эво-
люционные алгоритмы [25, 26]. Обзор примене-
ния безмодельных методов к задачам механики 
космического полета можно найти в работе [16].

Данная работа посвящена разработке об-
щей методики решения широкого класса задач 
и опирается на безмодельные методы. В безмо-
дельных методах динамика среды описывается 
задаваемой исследователем функцией перехода, 
но эта функция перехода не используется аген-
том, и его поведение оптимизируется исходя 
из опыта взаимодействия со средой — цепочек 
вида «состояние» – «действие» – «вознагражде-
ние» – «состояние» – «действие» – «вознаграж-
дение» и так далее.

В современных методах обучения с подкре-
плением стратегия представляется в виде пара-
метрически заданной функции с конечным чис-
лом параметров: 

π π θ= ( , , )a s  или a s= π θ( , ) ,
где q — вектор оптимизируемых параметров. За-
дача поиска оптимальной стратегии сводится к 
оптимизации функционала

J Rk

k
k( ) ( ) .θ γ π θ=











=

∞

∑
0

Рассмотрим один из вариантов оптимизации 
этого функционала, применяемый, например, 
методом PPO. Математическое ожидание в вы-
ражении для J(q) заменяется на выборочное 
среднее (среднее арифметическое). Производит-
ся серия испытаний Монте-Карло, в каждой се-
рии среда инициализируется в начальном состо-
янии, агент при фиксированных значениях па-
раметров q производит действия, получает за них 
вознаграждения Rt, и действует до конца эпизо-
да. Так в серии испытаний получаются реализа-
ции суммарных вознаграждений за эпизод, их 
среднее дает оценку J(q). Далее значения пара-
метров q с использованием конкретного метода 
оптимизации (например, PPO) корректируются 
в сторону повышения значения функционала J  
и процесс сбора данных повторяется снова. Про-
цесс оптимизации останавливается, когда значе-
ние функционала перестает увеличиваться.

Интересно заметить, что для коррекции зна-
чений параметров в сторону повышения значе-
ния функционала J не требуется рассчитывать 
производные вознаграждений, действий, управ-
ляющих воздействий или состояний по параме-
трам q. Согласно теореме о градиенте стратегии 
(policy gradient theorem) [27] в силу стационар-
ности среды и марковского свойства градиент J 
содержит только производную по стратегии p:

∇ ∝ ∇θ π θ
π

θθ π θJ qd( ) [ ( , ) ln ( )],~ , ~ ( )S A S A
0

где ∝  означает пропорциональность. Это выра-
жение используется в градиентных методах оп-
тимизации стратегий.

4. МЕТОДИКА ПОСТРОЕНИЯ 
УПРАВЛЕНИЯ С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ 

ОБУЧЕНИЯ С ПОДКРЕПЛЕНИЕМ
Перейдем теперь к описанию методики по-

строения управления. Пусть динамика механи-
ческой системы описывается системой обыкно-
венных дифференциальных уравнений
	 x f x u= ∈( , , ), [ , ],t t t t f0  	  (4)

где t  — время, x ∈n — вектор состояния,  
u ∈m — вектор управления. 
Рассматриваются функции управления вида 
u u x= ( , )t  или, в более общем случае, вида 
u u o h= ( , , )t , где o o x= ∈( , )t k

  — вектор наблюде-
ния, h ∈l — вектор, характеризующий историю 
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наблюдений. Назовем управление допустимым, 
если оно:

1)	 переводит каждое решение уравнений (4) 
с начальным условием из заданного множества 
( , ( ))t t0 0 0x ∈Ω  в множество заданных краевых ус-
ловий ( , ( ))t tf f fx ∈Ω , причем эти решения удов-
летворяют промежуточным ограничениям 
{( , ( )), }t t t t t fx 0 < < ∈Ωint ,

2)	 удовлетворяет ограничениям 
{( , ( , ( ))), }t t t t t t f Uu x 0 ≤ ≤ ∈Ω  

или
{( , ( , ( ), ( ))), }t t t t t t t f Uu o h 0 ≤ ≤ ∈Ω .

Пусть определен функционал
	  = ( , , ( ), , ( )),u x xt t t tf f0 0  	  (5)
который допустимому управлению u , переводя-
щему решение с начальным условием 
( , ( ))t t0 0 0x ∈Ω  в краевое условие ( , ( ))t tf f fx ∈Ω , 
ставит в соответствие число. 

Рассматривается задача поиска функции 
управления u u x= ( , )t  или, в более общем случае, 
u u o h= ( , , )t ,  д л я  к а ж д ы х  ( , ( ))t t0 0 0x ∈Ω  и 
( , ( ))t tf f fx ∈Ω  оптимизирующей функционал (5).

В механике космического полета распростра-
нены задачи поиска как непрерывной функции 
управления, так и поиска импульсов скорости. 
Рассмотренная выше постановка задачи опти-
мального управления естественным образом 
применима к задачам поиска непрерывной или 
кусочно-непрерывной функции управления. 
Если же стоит задача поиска импульсов скоро-
сти, то можно считать управление u  равным 
нулю между импульсами и равным импульсу 
скорости в момент совершения импульса.

Для того, чтобы свести поставленную задачу 
оптимального управления к задаче обучения с 
подкреплением, необходимо выполнить следу-
ющие шаги:

1.	 Связать понятие состояния из теории об-
учения с подкреплением с понятием состояния 
механической системы. В общем случае состоя-
нием из теории обучения с подкреплением мож-
но считать s x= ( , )t  или любую взаимно одно-
значную функцию от ( , )t x . Если система (4) ав-
тономная, то состоянием можно считать x  или 
любую взаимно однозначную функцию от x.

2.	 На области начальных условий 
( , ( ))t t0 0 0x ∈Ω  определить распределение вероят-
ностей 0 , в соответствии с которым в серии ис-

пытаний Монте-Карло будут генерироваться на-
чальные условия для обучения стратегии. Это 
может быть равномерное распределение, нор-
мальное распределение или какое-либо другое 
распределение. Это распределение должно отра-
жать ожидания разработчиков и сопровождаю-
щих миссию касательно того, в каких областях 
пространства и с какой вероятностью будет на-
ходиться аппарат в момент начала действия 
управления.

3.	Т ак как алгоритмы обучения с подкре-
плением, рассматриваемые в настоящей работе, 
оперируют средами с дискретным временем, 
следует перейти от динамики с непрерывным 
временем (4) к динамике с дискретным време-
нем. Это значит, что необходимо определить 
отображение ( , , ) ( , )t tk k k k kx u x→ + +1 1  для каждого 
дискретного шага k. Например, это отображение 
можно определить с использованием схемы ин-
тегрирования Эйлера

x x f x uk k k k k k kh t t t h+ += + = +1 1( , , ), ,

задав некоторый малый шаг h . В общем случае 
шаг на участке может вычисляться с использова-
нием любого численного метода интегрирова-
ния. Если управление представляет собой им-
пульсы скорости, под дискретным шагом можно 
понимать целую траекторию между импульсами, 
рассчитываемую методом интегрирования. Алго-
ритмам обучения с подкреплением обычно тре-
буется информация о том, является ли новое со-
стояние k +1  финальным. Например, это состо-
яние может быть финальным, если t tk f+ =1  или 
если в момент времени t tk f+ <1  происходит со-
бытие, означающее конец траектории движения 
(столкновение с небесным телом, выход за допу-
стимые границы движения и т. п.). Поэтому в 
общем случае следует задавать отображения вида 
( , , ) ( , , )t t dk k k k k kx u x→ + + +1 1 1 , где dk+ =1 0 , если со-
стояние k +1  не является финальным, и dk+ =1 1
, если это состояние является финальным. Ин-
тервал времени от начального состояния до фи-
нального является эпизодом в терминах обуче-
ния с подкреплением.

4.	  Определить функцию вознаграждения, 
которая будет представлять собой отображение 
( , , , , , ) .t t d rk k k k k k kx u x+ + + →1 1 1  Здесь при расчете 
сигнала вознаграждения учитывается то, в каком 
состоянии находилась система до управления, 
вектор управления, состояние, в которое пере-
шла система, и информация о том, является ли 
новое состояние финальным. В качестве 
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функции вознаграждения можно рассматривать 
функции вида
	 r tk k k k f= − − + +α ρ| | ( , , ),u x1 1 Ω  	  (6)

где r — это определенное исследователем рас-
стояние от точки ( , )tk k+ +1 1x  до множества Wf 
краевых условий, а a — задаваемая постоянная. 
Например, если ищется управление, переводя-
щее космический аппарат в состояние, характе-
ризуемое положением r f  и скоростью v f , и век-
тор состояния представляет собой положение и 
скорость аппарата x r v= [ , ] , то в качестве функ-
ции Á можно взять ρ( , ) | | | |x r r v vΩ f f f= − + − . 
Еще один вариант функции вознаграждения:

r t tk k k k f k k f= − + − + +α ρ ρ| | ( , , ) ( , , ).u x xΩ Ω1 1

В этом случае на каждом шаге сигнал возна-
граждения содержит информацию о приближе-
нии к краевым условиям. Заметим, что в этом 
случае при a = 0 суммарные вознаграждения за 
эпизод совпадают с величиной, на которую улуч-
шается расстояние до краевых условий:

R r t tk
k

K

f K K f= = −
=

+ +∑
1

0 0 1 1ρ ρ( , , ) ( , , ),x xΩ Ω

где K  — число шагов в эпизоде. В некоторых ра-
ботах функция вознаграждения состоит из трех 
слагаемых:

r r r rk k k f k= + +, , , ,int good

где rk,int  состоит из значения функционала   и 
вознаграждения за удовлетворение ограничени-
ям на траекторию, rk f,  — вознаграждение за 
удовлетворение краевым условиям (подсчитыва-
ется при dk+ =1 1), и rk,good  — вознаграждение за 
следование в окрестности «хорошей траектории» 
(например, оптимальной траектории, получен-
ной в упрощенной постановке).

5.	  Определить модель восприятия, то есть 
отображение ( , )tk k kx o→  из состояния в вектор 
наблюдений или измерений. В простейшем слу-
чае наблюдение может совпадать с состоянием: 
o xk k= . В общем случае это отображение моде-
лирует работу датчиков и результат применения 
навигационных процедур, и потому именно на-
блюдение и история наблюдений используются 
для расчета действия и управляющих воздей-
ствий. Так наблюдением может являться оценка 
состояния, которая может моделироваться как 
o xk k k= + ξ , где xk — случайный вектор. Наблю-
дением может быть изображение, в этом случае 

стратегия будет отображать наблюдение-
изображение непосредственно в управляющие 
воздействия, минуя стадию навигации (оценки 
состояния по изображениям).

6.  Наконец, определить модель управления — 
параметрически заданное отображение o uk k→  
или ( , ) ( , )o h u hk k k k→ + +1 1 . Модель управления 
состоит из композиции двух отображений — из 
наблюдения в  действие  o ak k→  или 
( , ) ( , )o h a hk k k k→ + +1 1  и из действия в управление 
a uk k→ . Отображение из наблюдения в дей-
ствие обычно строят на основе нейросетевых мо-
делей. Так, в случае отображений вида o ak k→ , 
чаще всего используют многослойные нейрон-
ные сети прямого распространения, например 
сети с одним скрытым слоем

a A A o b b= + +2 1 1 1 2ϕ ( )

или двумя скрытыми слоями
a A A A o b b b= + + +3 2 2 1 1 1 2 3ϕ ϕ( ( ) ) ,

где A1 , A2 , A3 , b1 , b2 , b3  — матрицы и векторы 
оптимизируемых параметров, j1, j2 — активаци-
онные функции. Выбор размеров матриц и век-
торов параметров, а также активационных функ-
ций остается за исследователем. Универсальные 
теоремы аппроксимации [28–31] утверждают, 
что выбором достаточно большого числа параме-
тров и произвольных активационных функцией 
из широкого множества нелинейных функций 
можно добиться аппроксимации любой гладкой 
функции. Однако эти теоремы не говорят о том, 
сколько параметров следует брать, и каковы их 
значения. Выбор числа параметров и активаци-
онных функций может значительно влиять на 
точность аппроксимации и качество получаемой 
стратегии. В случаях ( , ) ( , )o h u hk k k k→ + +1 1  можно 
использовать рекуррентные нейронные сети, а 
hk  считать скрытым состояние рекуррентного 
слоя, несущим в себе информацию об истории 
наблюдений. Вместо рекуррентных слоев можно 
использовать слои прямого распространения, но 
на вход сети подавать конкатенацию векторов 
наблюдений. В общем случае модель не обязана 
быть нейросетевой. Модель управления может 
быть построена на основе ляпуновского управ-
ления, выведенного в рамках упрощенной моде-
ли движения системы. В таком управлении чаще 
всего есть параметры, которые можно сделать 
обучаемыми (оптимизируемыми). Некоторые 
алгоритмы обучения с подкреплением для кор-
рекции параметров стратегии используют также 
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параметрическую модель функции ценности. 
Эту модель как правило выбирают нейросетевой, 
причем архитектура (число слоев, активацион-
ные функции, число нейронов в слоях) обычно 
совпадает с архитектурой стратегии. Что касает-
ся отображения из действия в управление, вво-
дят функцию u a= ψ( ) . В механике космического 
полета функция y часто вводится, чтобы ограни-
чивать значения, которые может принимать 
управление, а также в целях нормировки и мас-
штабирования значений a .

Процесс обучения представлен на рис. 1. Вна-
чале инициализируются параметры модели 
управления π θ( , , )o h , где q содержит все оптими-
зируемые параметры (разбирается наиболее об-
щий случай управления по наблюдениям и исто-
рии наблюдений). Далее начинается оценивание 
этой стратегии в серии испытаний Монте-Карло. 
Для этого в соответствии с заданным распределе-
нием 0  в области начальных условий W0 иници-
ализируется состояние системы ( , )t0 0x . Затем 
модель восприятия сопоставляет этому состоя-
нию наблюдение o0 . Наблюдение подается на 
вход стратегии, получается вектор управления u0  
и история наблюдений (или скрытое состояние 
рекуррентного слоя) h1 . Состояние и управление 

подаются на вход отображения дискретного шага 
системы и функции вознаграждения, получаются 
новое состояние, вознаграждение и флаг, сигна-
лизирующий о конце или продолжении эпизода. 
Если эпизод не закончен, цикл повторяется зано-
во для нового состояния. Если эпизод закончен, 
инициализируется новое состояние. Этот цикл 
(серии испытаний Монте-Карло) продолжается 
много раз, в результате накапливается история 
взаимодействия со средой: состояния s , действия 
a , вознаграждения r  и флаги завершения эпизо-
да d . Эта история подается на вход алгоритму 
оптимизации, который корректирует параметры 
стратегии (этим алгоритмом может быть PPO, 
DDPG, A3C, генетический алгоритм и любой 
другой алгоритм оптимизации для обучения с 
подкреплением). Параметры стратегии корректи-
руются, и серия испытаний Монте-Карло повто-
ряется для исправленной стратегии.

5. ОЦЕНКА КАЧЕСТВА РАБОТЫ 
ФУНКЦИИ УПРАВЛЕНИЯ

Поскольку задача обучения с подкреплени-
ем формулируется в стохастической постанов-
ке, а в процессе обучения стратегии ее параме-
тры настраиваются так, чтобы максимизировать 
в среднем суммарное вознаграждение за эпизод, 

θ θ

s a

o

o

u h

h

x x

Рис. 1. Процесс обучения стратегии.
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возможны исходы, при которых управление не 
выполняет возложенной на него задачи. Ситу-
ация осложняется и тем, что вознаграждение 
представляет собой скалярную величину, содер-
жащую вручную настраиваемую комбинацию 
значений функционала и функций ограничений, 
и поэтому оно может не в полной или не в точ-
ной мере выражать цели управления. Например, 
если в выражении (6) взять достаточно большое 
значение a, то стратегия может сойтись к пас-
сивному управлению, ведь даже малое управле-
ние приведет к большому по величине штрафу, 
большему, чем невязка в краевых условиях при 
пассивном управлении.

Все это говорит о необходимости оценки ка-
чества работы обученной стратегии на критери-
ях, отражающих цель построения управления. 
В настоящей работе предлагается оценивать ве-
роятность неблагоприятных событий и средние 
значения функционала и меры удовлетворения 
краевых условий с использованием неравенств 
теории вероятностей, в первую очередь — нера-
венства Хефдинга [32].

Теорема. Пусть X1, …, X n — независимые слу-
чайные величины, для которых выполнено ai ≤ Xi ≤  
≤  bi с вероятностью единица. Тогда для среднего 

выборочного X n X i
i

n

=
=
∑( / )1

1

 справедлива оценка

P E(| | ) exp

( )

.X X
n

b ai i
i

n
− ≥ ≤ −

−
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
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





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Следствие. Если X i  одинаково распределены, 
ai ≤ Xi ≤  bi для всех i  и X1 = m, то

(| | ) exp
( )

.X
n

b a
− ≥ ≤ −
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
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
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2
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Это неравенство означает, что проведя n неза-
висимых измерений случайной величины X , 
ограниченной промежутком [ , ]a b , мы получим, 
что вероятность отклонения среднего выбороч-
ного X  от истинного математического ожидания 
m  более чем на e  не превосходит p  =  
= 2 2 2 2exp( / ( ) )− −ε n b a . Неравенство Хефдинга 
удобно записывать в виде доверительного 
интервала:

X X= ± ε  с вероятностью не менее 1− p .
Величину e можно назвать точностью опреде-

ления математического ожидания случайной ве-
личины, а 1− p  называется уровнем доверия.

Отметим, что неравенство Хефдинга для сво-
его использования не требует знания истинных 
математических ожиданий, дисперсий или мо-
ментов других порядков каких-либо случайных 
величин, но предполагает, что случайная вели-
чина с вероятностью единица заключена в из-
вестном промежутке. Чем меньше этот проме-
жуток, тем меньше требуется измерений, чтобы 
установить интервал значений среднего с той же 
точностью. Сокращение промежутка в 10 раз по-
зволяет сократить число измерений в 100 раз.

Ниже в табл. 1 для случая a = 0 , b = 1  приво-
дятся формулы для расчета величин e, p, n, когда 
даны любые две из этих величин, а также значе-
ния объема измерений n  для различных значе-
ний e, p:

n p
p

p n n

p n
n p

( , ) ln ,

( , ) exp( ),

( , ) ln

ε
ε

ε ε

ε

= 





= −

= 


1

2

2

2 2

1

2

2

2

2



.

Если вместо промежутка [ , ]0 1  рассматривается 
промежуток [ , ]a b , то объем выборки следует уве-
личить в ( )b a− 2 раз, чтобы получить те же значе-
ния p, e оценки величины.

Таблица 1. Таблица значений n, e, p в случае  a = 0, 
b = 1

n e p
150 10% 10%

26 492 1% 1%
38 005 1% 0.1%

105 967 0.5% 1.0%
119 830 0.5% 0.5%
152 019 0.5% 0.1%

3 800 452 0.1% 0.1%
495 174 378 0.01% 0.01%

Теперь применим теорему Хефдинга к оценке 
вероятности интересуемого исследователя собы-
тия A . Примером такого события может быть 
то, что невязка по краевым условиям в конце 
эпизода управления увеличится. Другой при-
мер — движение космического аппарата вышло 
в фазовом пространстве за допустимые границы, 
и миссия потеряна.

Пусть ( )A  — индикатор события A , то есть 
( )A = 1 , если A  произошло, и ( )A = 0 , если A  
не произошло. Пусть pA  — неизвестная вероят-
ность того, что A  происходит. Введем независи-
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мые одинаково распределенные случайные вели-
чины X i , имеющие распределение Бернулли 
Be( )pA . Тогда µ = =X pi A, и так как 0 ≤ Xi ≤  1, то 
согласно неравенству Хефдинга

(| | ) exp .X p nA− ≥ ≤ −( )ε ε2 2 2

Вероятность того, что ошибка оценки pA  пре-
высит e, равна p n= −2 2 2exp( )ε . Например, для  
e = 0.01, p = 0 01.  получается n = 26492. Это зна-
чит, что проведя n = 26492 измерений случайной 
величины X , мы получим, что вероятность от-
клонения истинной вероятности события A  от 
оценки X  более чем на 1% не превосходит 1%. 
Таким образом, неравенство Хефдинга можно 
рассматривать как инструмент оценки требуемо-
го числа испытаний для расчета вероятности 
события. 

В заключение отметим, что вероятность со-
бытий и распределение исследуемых случайных 
величин зависит от распределения 0 на множе-
стве начальных условий. Это распределение мо-
жет быть разным во время обучения стратегии и 
во время ее тестирования.

6. АВТОРСКАЯ ПРОГРАММНАЯ 
БИБЛИОТЕКА KIAM_RL

Описанная выше методика построения управ-
ления механическими системами была вопло-
щена автором в виде программной библиотеки 
kiam_rl. Библиотека написана на языке Python и 
на момент написания статьи состоит из двух мо-
дулей: routines.py и ppo_hyperparameters_tuning.
py. Далее следует описание их возможностей.

Модуль routines.py содержит базовые классы и 
функции для создания сред и моделей стратегий. 
Модуль содержит абстрактный класс RLProblem, 
расширяющий возможности пакета gymnasium 
[33], позволяющего создавать стандартные сре-
ды, с которыми оперируют популярные про-
граммные библиотеки алгоритмов обучения с 
подкреплением, например stable-baselines3 [34], 
который содержит реализации алгоритмов PPO, 
DDPG и др. Класс RLProblem содержит не-
сколько методов:

1)	 observation_space,  возвращающий 
gymnasium.spaces.Box-объект, определяющий 
множество состояний s; 

2)	 action_space, возвращающий gymnasium.
spaces.Box-объект, определяющий множество 
действий a;

3)	 initialize, возвращающий начальные вре-
мя t0 и фазовое состояние x0;

4)	 equations_of_motion, принимающий на 
вход время t, фазовое состояние x, вектор управ-
ления u  и возвращающий правые части уравне-
ний движения, то есть вектор d dtx / ;

5)	 step, принимающий на вход время t, фа-
зовое состояние x, вектор управления u  и воз-
вращающий результаты дискретного шага: новое 
время ′t , новое состояние ′x  и флаги конца эпи-
зода, первый из которых сигнализирует о нор-
мальном завершении эпизода, второй — о вы-
нужденном завершении эпизода;

6)	 reward, принимающий на вход момент 
времени t, состояние x, новый момент времени 
′t , новое состояние ′x , вектор управления u, фла-

г и  к о н ц а  э п и з о д а  и  в о з в р а щ а ю щ и й 
вознаграждение;

7)	 action2u, принимающий на вход действие 
a и возвращающий управление u;

8)	 perception_model, принимающий на вход 
время t и состояние x и возвращающее вектор 
наблюдения o.

Пользователь создает класс, описывающий 
его задачу, наследуя класс RLProblem, и само-
стоятельно наполняет указанные методы ото-
бражениями согласно постановке его зада-
чи. На основе этого класса с использованием 
Environment модуля routines.py создается стан-
дартный gymnasium.Env-объект среды, который 
можно далее использовать в сочетании с попу-
лярными библиотеками алгоритмов оптимиза-
ции стратегий. Таким образом, класс RLProblem 
представляет собой интерфейс между механиче-
скими аспектами задачи и обучением с подкре-
плением и помогает создавать и использовать 
стандартизированные среды.

Программный вид модели управления не 
стандартизирован, его пользователь создает са-
мостоятельно. Если предполагается использо-
вать алгоритмы библиотеки stable-baselines3, 
то модели должны создаваться с помощью па-
кета pytorch [35]. В этом может помочь класс 
ActorCriticNetworks модуля routines.py. Поль-
зователь создает класс, наследуя его из класса 
ActorCriticNetworks, и самостоятельно опреде-
ляет модель стратегии в конструкторе.

При создании и оптимизации моделей страте-
гии пользователю необходимо задать опции ал-
горитмов: архитектуру, глубину и ширину ней-
росетевых моделей, скорость обучения, число 
эпизодов для оценивания функционала J  и 
многие другие параметры. Эти параметры назы-
ваются гиперпараметрами, чтобы отличать их от 
параметров модели. Результаты оптимизации 
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стратегии могут существенно зависеть от вы-
бранных значений гиперпараметров, поэтому за-
частую встает задача оптимизации гиперпараме-
тров. Поиск разумных значений гиперпараме-
тров пользователь может производить вручную. 
Существуют и автоматические процедуры опти-
мизации гиперпараметров, основанные на мето-
дах оптимизации вычислительно затратных 
функций, например байесовской оптимизации 
[36], древесно-структурированной оценки Пар-
зена [37]. Существуют программные библиотеки, 
позволяющие оптимизировать гиперпараметры, 
например Optuna [38], Ray [39], BoTorch [40], 
Hyperopt [41]. Модуль ppo_hyperparameters_
tuning.py использует процедуры оптимизации 
гиперпараметров на основе библиотеки Optuna и 
предполагает, что оптимизация параметров мо-
дели осуществляется алгоритмом PPO.

7. ПРИМЕРЫ ПРИМЕНЕНИЯ МЕТОДИКИ
В данном разделе демонстрируется примене-

ние методики построения управления. Рассма-
триваются два примера — задача стабилизации 
движения в простой динамической системе и 
астродинамическая задача поддержания движе-
ния аппарата в окрестности неустойчивой га-
ло-орбиты вокруг точки либрации. Обе задачи 
были с использованием описанной выше библи-
отеки kiam_rl.

Простая динамическая система
Ставится задача построения управления ди-

намической системой
x u=

на интервале времени t ∈[ , ]0 1 , с начальными ус-
ловиями x0 1 1∈ −[ , ] , краевым условием x( )1 0=  и 
управлением u u x= ∈ −( ) [ , ]1 1 . Оптимизируемый 
функционал:

 = →∫ | | min,
0

1
x dt

его оптимизация равносильна минимизации 
времени достижения системой состояния x = 0 . 
Заметим, что оптимальным управлением в этой 
задаче является функция

u x x( ) ( ),= −sign

где sign  — функция знака. Легко показать, что 
соответствующей функцией ценности (функци-
ей, сопоставляющей начальному условию значе-
ние функционала  ) является функция

v x x( ) / .= − 2 2

Для поиска управления воспользуемся опи-
санной выше методикой. Будем считать, что со-
стоянием из теории обучения с подкреплением 
является переменная x , то есть s x= . На обла-
сти начальных условий Ω0 1 1= −[ , ]  определим 
равномерное распределение вероятностей. Дис-
кретный шаг определим так:

x x hu t t hk k k k k+ += + = +1 1, ,

и будем считать состояние xk+1  финальным, 
если tk+ =1 1 . Величину шага по времени выберем 
h = 0 01. . В качестве функции вознаграждения 
выберем

r x hk k= − | | .

В этом случае будет искаться управление, 
максимизирующее среднее значение величины

R x h
k

K

k= −
=

∑ | | ,
1

где K h= =1 100/  — число шагов. Будем считать 
наблюдение состоянием, то есть o x= . В каче-
стве модели управления рассмотрим

u a= −max(min( , ), ),1 1

a x x( , ) ( ) ,θ θ θ θ θ= + +3 1 2 4th  
где действие a  моделируется как полносвязная 
нейронная сеть прямого распространения с од-
ним скрытым слоем и гиперболическим танген-
сом в роли функции активации. Для обучения 
этой модели воспользуемся алгоритмом обуче-
ния PPO. Этот алгоритм требует также задания 
модели для функции ценности, определим ее 
следующим образом:

v v x x b= = + +( , ) ( ) ,w A A b2 1 1 2th

где матрицы и векторы A1
5 1∈ ×
 , b1

5∈ , 
A2

1 5∈ ×
 , b2 ∈ . Это тоже полносвязная ней-

ронная сеть с одним скрытым слоем и гипербо-
лическим тангенсом в роли активационной 
функции, но с пятью нейронами на скрытом 
слое.

Обучение моделей произведем с помощью ре-
ализации метода PPO из библиотеки stable-
baselines3. Объем выборки для аппроксимации 
среднего значения функционала r  (опция n_
steps) выберем равным 1000. Число итераций 
градиентного метода для коррекции весов ней-
росетевых моделей (опция n_epochs) выберем 
равным 100, а скорость обучения (опция 
learning_rate) – 0.01. В общем случае объем вы-
борки для аппроксимации среднего значения 



	 КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

ШИРОБОКОВ510

функционала влияет на устойчивость процесса 
сходимости, а коэффициент скорости сходимо-
сти и число итераций градиентного метода опти-
мизации влияют на устойчивость и скорость схо-
димости к оптимальному решению. Обучение 
будем производить на центральном процессоре и 
завершим, когда число дискретных шагов до-
стигнет 100000 (опция total_timesteps).

В результате оптимизации получается модель

u x x( , ) max(min( . ( .

. ) . , ), )

*θ = ⋅ − +
+ − −

1 5035 21 8299

0 0612 0 0725 1 1

th

,,
которая приближает оптимальную функцию

− = ⋅ −∞⋅ + +sign th( ) ( ) .x x1 0 0

На рис. 2 и 3 показаны графики теоретиче-
ски оптимальной и приближенной функций 
управления и ценности. Графики показывают 
близость приближенных функций к теоретиче-
ским. Эта близость регулируется шагом дискре-
тизации h и богатством и удачностью выбора па-
раметрических моделей управления и функции 
ценности.

Поддержание движения в окрестности 
гало-орбиты

Рассмотрим теперь задачу поддержания дви-
жения космического аппарата в окрестности не-
устойчивой гало-орбиты вокруг точки либрации 
L1 системы Земля  –  Луна. В качестве модели 
движения выберем круговую ограниченную за-
дачу трех тел, а уравнения движения запишем во 
вращающейся системе координат: начало правой 
системы координат поместим в центр Земли, ось 
x  направим вдоль направления Земля – Луна, 
ось z направим вдоль угловой скорости орби-
тального движения Луны вокруг Земли. В каче-
стве единицы расстояния выберем расстояние 

между Луной и Землей, а единицы частоты — ор-
битальную частоту движения Луны вокруг Зем-
ли. Уравнения движения в этом случае запишут-
ся следующим образом:

  x v y v z vx y z= = =, , ,

  v v U v v U v Ux y x y x y z z= + = − + =2 2, , ,

где

U x y z
x y

r r
( , , )

( ) ( )
,= − + + − + + −µ µ µ µ µ2 2

1 22

1 1

2

r x y z r x y z1
2 2 2

2
2 2 21= + + = − + +, ( ) ,

а U x , U y , U z  означают частные производные 
функции U U x y z= ( , , ) по x, y, z соответственно. 
Здесь µ = +m m mM E M/ ( )  — массовый параметр, 
mE — масса Земли, mM — масса Луны. Использу-
ются следующие значения массового параметра, 
единицы расстояния DU, единицы скорости VU 
и единицы времени TU:
µ = ⋅ −1 215058446035100 10 2. , DU = 384405 км,
VU = 1 024540192302405.  км/с,
TU = 4 342564574695797.  дней2.

Рассматривается движение космического ап-
парата вблизи гало-орбиты вокруг точки либра-
ции L1  с максимальной z -координатой равной 
zmax = 34981  км (рис. 4). 

Начальное условие, отвечающее этой орбите, 
есть
xref 0 ref 0 ref 0 ref 0 ref 0 ref 0 ref 0, , , , , , , , , ,[ , , , , , ],= x y z v v vx y z

x y zref 0 ref 0 ref 0, , ,. , , . ,= = =0 826890333820514 0 0 091

2Большое число знаков после запятой приводится для вос-
производимости результатов.
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Рис. 2. Оптимальная (синий цвет) и приближенная 
(красный цвет) функции управления.
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Рис. 3. Оптимальная (синий цвет) и приближенная 
(красный цвет) функции ценности.
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v v vx y z, , , , , ,, . , .ref 0 ref 0 ref 0= = =0 0 205889408677437 0

Период орбиты равен Pref = 2 78227853520921.  
безразмерных единиц времени, то есть прибли-
зительно 12 дней. Параметризуем точки орбиты 
параметром τ ∈[ , ]0 Pref  так, что xref ( )τ  — фазовое 
состояние на орбите в момент времени t = t и 
x xref ref 0( ) ,0 = . Под окрестностью орбиты будем 
понимать область фазового пространства

Ωvic ref ref vic

ref

= = ∈ ∃ ∈ − ≤
− ≤

{ [ , ] : [ , ]| ( ) | ,

| ( ) |

x r v r r

v v



6 0τ τ
τ

P R

Vvvic},
где rref(t) и vref(t) — положение и скорость в век-
торе xref (t), а размеры окрестности по положе-
нию и скорости выбраны равными Rvic = 100  км, 
Vvic = 0 1.  м/с. Наконец, будем считать, что со-
стояние аппарата в моменты управления извест-
но со среднеквадратичными ошибками σr = 1  км 
по положению и σv = 0 01.  м/с по скорости.

Управление осуществляется следующим обра-
зом. Дана навигационная оценка состояния кос-
мического аппарата в окрестности орбиты. На 
основании этой оценки в соответствии с зако-
ном управления рассчитывается импульс скоро-
сти, нацеливающий аппарат в окрестность орби-
ты через четверть витка. Далее процесс управле-
ния повторяется. Задача состоит в поиске закона 
управления, поддерживающего таким образом 
движение в окрестности орбиты.

Сформулируем и решим эту задачу в терминах 
теории обучения с подкреплением. Состояние из 
теории обучения с подкреплением определим 
как фазовый вектор механической системы, то 
есть s x= = [ , , , , , ]x y z v v vx y z .

Инициализация состояния в окрестности ор-
биты происходит следующим образом. Орбита 
дискретизируется, то есть представляется в виде 
конечного числа точек xref (ti), i = …1 1000, , , с рав-
номерным по t разбиением. Случайным образом 
выбирается одна из 1000 точек xref (ti) и в соот-
ветствии с равномерным распределением в шаре 
радиуса 100 км вокруг нее генерируется отклоне-
ние по положению dr, а в шаре радиуса 0.1 м/с 
— скорость dv. Начальное состояние определяет-
ся как s x r v= +ref ( ) [ , ]τ δ δi .

Траектория аппарата получается численным 
интегрированием уравнений движения. Для это-
го используется реализация метода Рунге – Кут-
ты 8-го порядка с адаптивным шагом DOP853 
[42]. Дискретный шаг представляет собой инте-
грирование уравнений движения на интервале 
времени [ , / ]0 4Pref . Будем считать на этапе обуче-
ния, что эпизод состоит из одного шага. Из-за 
неустойчивости движения выбор большего числа 
шагов в эпизоде приводит к быстрому удалению 
траектории от орбиты и процесс обучения на по-
лучаемых данных затрудняется. Тестирование 
обученной стратегии можно осуществлять на 
эпизодах с большим числом шагов.

Функция вознаграждения определяется сле-
дующим образом:

r1 1
31 10= − − ⋅max( , | | ),∆x

где | |∆x1 .  — это минимальное расстояние в фа-
зовом пространстве от проинтегрированного со-
стояния x1  до орбиты, то есть

| | | ( ) |, min | ( ) | .*
*∆x x x x x1 1 1= − = −ref refargτ τ

i i ii

Нормировочный коэффициент 103  и ограни-
чение снизу −1  выставляются для того, чтобы 
значения вознаграждения лежали в интервале 
[ , ]−1 0 . Нормировка и ограничение вознагражде-
ния положительно влияют на процесс обучения 
и аппроксимацию функции ценности. Кроме 
того, ограничение функции вознаграждения по-
зволяет определять объем выборки для довери-
тельного оценивания суммарных вознагражде-
ний (см. раздел 5), и чем меньше дисперсия сум-
марного вознаграждения, тем более устойчивым 
является процесс обучения. Так как эпизод со-
стоит из одного шага, то суммарное вознаграж-
дение за эпизод R r= 1 .
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Рис. 4. Гало-орбита (синий цвет), в окрестности ко-
торой рассматривается движение аппарата. Серым 
цветом показаны проекции орбиты на плоскости xy, 
xz, yz.
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Наблюдением считается вектор

o x x= ′ − ⋅ ∈[( ( )) ,cos ,sin ] ,* * *ref τ ϕ ϕ
i i i

103 8


где оценка состояния ′ = +x x ξ , ξ ~ ( , ) 0 Σnav  — 
вектор ошибок определения состояния, 
Σnav diag= ( , , , , , )σ σ σ σ σ σr r r v v v  — ковариацион-
н а я  м а т р и ц а  о ш и б о к  н а в и г а ц и и , 
i i i

* min | ( ) |= ′ −arg refx x τ  — номер ближайшей к 
′x  точки на орбите, ϕ π τ

i i
P* * /= ⋅2 ref , 103  — нор-

мировочный коэффициент. Первые шесть ком-
понент этого вектора представляют собой откло-
нение в фазовом пространстве от ближайшей 
точки на орбите. Две последние компоненты 
определяют абсолютное положение этой точки 
на орбите в пространстве.

Выбор такого вектора наблюдения вызван не-
обходимостью нормирования входного вектора в 
функцию стратегии для сходимости процесса об-
учения. Выбор o x= + ξ  в качестве вектора на-
блюдения приводит к тому, что значения этого 
вектора распределены в относительно узкой 
окрестности орбиты и стратегия во время обуче-
ния не способна различить близкие значения это-
го вектора. Поэтому здесь предлагается использо-
вать масштабированную локальную информацию 
об отклонении от орбиты и информацию об абсо-
лютном положении точки, в окрестности которой 
происходит наблюдение. Выбор компонент cos j 
и sin j обусловлено желанием обеспечить перио-
дичность управления по этому углу.

Действие и импульсы скорости свяжем 
равенством

∆v a= ⋅ ⋅ −6 10 4 / .VU

Эта нормировка делается для того, чтобы зна-
чения компонент действия a лежали в пределах 
[ , ]−1 1 , что способствует сходимости процесса оп-
тимизации. Компоненты импульсов скорости 
лежат в пределах от −0 6.  до 0 6.  м/с. Нормировоч-
ный коэффициент подбирался автором вручную 
апостериорно. Модель для действий определим 
следующим образом:

a A A o a a= + +2 1 1 2th( ) ,

где o ∈n — вектор наблюдения, а матрицы и 
векторы A1

16 8∈ ×
 , a1

16∈ , A2
3 16∈ ×
 , a2

3∈  — 
обучаемые параметры модели. Модель функции 
ценности определим с похожей архитектурой:

V c= + +b B o b2 1 1 2th( ) ,

где B1
16 8∈ ×
 , b1

16∈ , b2
16∈ , c2 ∈ . Модель 

действий имеет таким образом 16 ⋅ 8 +16 + 3 ⋅ 16 + 

+ 3 = 195 параметров, модель функции ценности 
имеет 16 8 16 1 16 1 161⋅ + + ⋅ + =  параметр.

Обучение моделей произведем с помощью ре-
ализации метода PPO из библиотеки stable-
baselines3. Объем выборки для аппроксимации 
среднего значения функционала R  (опция n_
steps) выберем равным 10000. Число итераций 
градиентного метода для коррекции весов ней-
росетевых моделей (опция n_epochs) выберем 
равным 30, а скорость обучения (опция learning_
rate) – 0.005. Обучение будем производить на 
центральном процессоре и завершим, когда чис-
ло дискретных шагов достигнет 10 млн (опция 
total_timesteps).

На рис. 5 показано среднее суммарное возна-
граждение за эпизод как функция шага. Возна-
граждение в среднем растет по мере обучения 
моделей и в конце оптимизации колеблется на 
величину ±0 01.  и в среднем равно 0 29. . На рис. 6 
изображен график зависимости от номера шага 
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Рис. 5. Среднее вознаграждение за эпизод в зависи-
мости от шага.
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Рис.  6. Среднеквадратичное отклонение моде-
ли функции ценности от средних суммарных 
вознаграждений.
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среднеквадратичного отклонения модели функ-
ции ценности от средних суммарных вознаграж-
дений. Отклонение падает с ростом числа шагов, 
финальное значение равно 7 7 10 4. ⋅ − . Указано так-
же значение отклонения после первого плато 
значений: 5 0 10 3. ⋅ − .

Оценка качества обученной модели управле-
ния производилась в эпизодах с последователь-
ными 4 шагами (полный виток в окрестности ор-
биты). Оценивалась вероятность выхода аппара-
та за окрестность орбиты в результате 
маневрирования, а также затраты характеристи-
ческой скорости на каждый импульс. Так как 
значение вероятности принадлежит интервалу 
[ , ]0 1 , для оценивания ее с точностью 0 1. % на 
уровне доверия 99 9. % согласно табл. 1 достаточ-
но произвести 3800452 измерения (шага), что со-
ответствует 950113 эпизодам. Максимальное 
з н а ч е н и е  и м п у л ь с а  с к о р о с т и  р а в н о 

3 0 6 1 042⋅ ≤. .   м/с, поэтому для оценки затрат 
скорости с точностью до 0.001 м/с достаточно 
смоделировать 950113 1 04 10276432⋅ =.  эпизода. 

В итоге было смоделировано 1 028 000 эпизо-
дов. Результаты оценок промаха по положению 

мимо окрестности орбиты и затраты характери-
стической скорости приведены в табл. 2–5. Здесь  
q0 — минимальное значение величины из встре-
ченных; q0 25.  — величина, ниже которой нахо-
дятся 25% встреченных величин; q0 5.  — медиана; 
q0 75.  — величина, выше которой находятся 25% 
встреченных величин; q1 — максимальное значе-
ние величины из встреченных; m — среднее 
арифметическое всех величин. Средние затраты 
характеристической скорости для каждого им-
пульса равны:

1)	 первый импульс: 0 229 0 001. .±  м/с с веро-
ятностью не менее 99.9%,

2)	 второй импульс: 0 265 0 001. .±  м/с с веро-
ятностью не менее 99.9%,

3)	 третий импульс: 0 192 0 001. .±  м/с с вероят-
ностью не менее 99.9%,

4)	 четвертый импульс: 0 143 0 001. .±  м/с с ве-
роятностью не менее 99.9%.

Так как суммарные затраты топлива за виток 
ограничены величиной 4.16  м/с, то с учетом 
n = 1028000 в соответствии с неравенством Хеф-
динга можно рассмотреть e  =  0.008 и 

Таблица 2. Квантили и средние значения распределений промаха по положению мимо орбиты Dr и затраты 
характеристической скорости Dv после первого импульса

q0 q0.25 q0.5 q0.75 q1 m

Dr, км 0.2811 30.3540 45.7622 61.7558 158.6183 46.5785
Dv, м/с 0.0002 0.1307 0.2074 0.3055 0.8137 0.2288

Таблица 3. Квантили и средние значения распределений промаха по положению мимо орбиты Dr и затраты 
характеристической скорости Dv после второго импульса

q0 q0.25 q0.5 q0.75 q1 m

Dr, км 0.1526 20.4551 32.5251 46.4348 224.4787 34.5548
Dv, м/с 0.0004 0.1629 0.2531 0.3563 0.8485 0.2655

Таблица 4. Квантили и средние значения распределений промаха по положению мимо орбиты Dr и затраты 
характеристической скорости Dv после третьего импульса

q0 q0.25 q0.5 q0.75 q1 m

Dr, км 0.2323 14.9570 23.1509 34.4176 769.9048 25.8457
Dv, м/с 0.0002 0.1077 0.1760 0.2569 0.8485 0.1916

Таблица 5. Квантили и средние значения распределений промаха по положению мимо орбиты Dr и затраты 
характеристической скорости Dv после четвертого импульса

q0 q0.25 q0.5 q0.75 q1 m

Dr, км 0.1354 11.9981 17.7098 25.5513 3717.2211 20.2541
Dv, м/с 0.0002 0.0740 0.1216 0.1914 0.8485 0.1430
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p n= − =2 2 0 0012exp( ) .ε , то есть 0 829 0 008. .±  м/с с 
вероятностью не менее 99 9. %. Экстраполяция 
этих значений на один год дает 25 21 0 25. .±  м/с. 
Для сравнения, поддержание близкой по разме-
рам орбиты в миссии ARTEMIS в годовом выра-
жении потребовало порядка 7.39 м/с [43]. Затра-
ты на поддержание можно уменьшить, если до-
бавить в вознаграждение затраты скорости на 
импульс и выбрать коэффициент перед соответ-
ствующим слагаемым. В настоящей работе такое 
исследование не проводится.

Результаты оценки вероятности выйти за пре-
делы окрестности орбиты по положению (откло-
нение более 100 км) получились следующими:

1)	 после первого импульса: 0 4 0 1. % . %±  с 
вероятностью не менее 99 9. %,

2)	 после второго импульса: 0 2 0 1. % . %±  с ве-
роятностью не менее 99 9. %,

3)	 после третьего импульса: 0 05 0 1. % . %±  с 
вероятностью не менее 99 9. %,

4)	 после четвертого импульса: 0 1 0 1. % . %±  с 
вероятностью не менее 99 9. %.

Вероятность выйти за пределы окрестности 
орбиты на произвольном шаге равна 0 2 0 1. % . %±  
с вероятностью не менее 99 9. %.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Сформулирована методика сведения общей 

задачи оптимального управления космическим 
аппаратом к задаче машинного обучения с под-
креплением. Методика состоит из нескольких 
шагов: 1) определение состояния и действия в 
терминах переменных механической задачи; 
2) определение распределения начальных фа-
зовых состояний; 3) определение дискретного 
шага системы; 4) определение функции возна-
граждения; 5) определение модели восприятия; 
6) определение модели управления. Приведе-
ны строгие подходы к оценке математическо-
го ожидания случайных величин и вероятности 
наступления событий на основе неравенства 
Хефдинга. Рассмотрены два примера примене-
ния методики: 1) к простой динамической си-
стеме, 2) к задаче поддержания неустойчивой 
орбиты вокруг точки либрации. В первом при-
мере показана близость получаемых решений к 
теоретическим значениям. Во втором примере 
приведены результаты обучения моделей управ-
ления, строго оценены средние затраты харак-
теристической скорости и вероятность неудачи 
поддержания орбиты.
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Орбитальные рентгеновские и гамма-телескопы зарегистрировали 9.X.2022 самый мощный 
из когда-либо наблюдаемых взрывов во Вселенной — гамма-всплеск GRB221009A. Отклик 
ионосферы Земли на это уникальное событие был обнаружен в принимаемых сигналах 
сверхдлинноволновых (СДВ) радиотрасс, проходящих как через дневную, так и ночную 
ионосферу. Возмущение в ночном секторе наблюдалось как внезапное уменьшение амплитуды 
до 7 дБ и резкий скачок фазы сигнала до 20…30°. В дневном секторе были обнаружены менее 
выраженные скачки амплитуды до 1.5  дБ. На магнитометрах в момент вспышки в ночные 
часы отмечено лишь появление слабого всплеска геомагнитного поля ~0.5 нТл. В дневные 
часы наблюдался изолированный геомагнитный импульс с амплитудой до 1 нТл. Появление 
геомагнитного отклика на гамма-вспышку представляется удивительным, т.к. ее излучение 
создает дополнительную ионизацию в стратосфере, существенно ниже проводящего Е-слоя 
ионосферы. Зарегистрированное событие показало, что внегалактические гамма-всплески 
вызывают заметное возмущение в земной ионосфере, а покрывающую нижнюю ионосферу сеть 
СДВ-радиотрасс можно рассматривать как гигантский гамма-детектор.

DOI: 10.31857/S0023420624050096,  EDN: IGZPMB

ВВЕДЕНИЕ

Гамма-всплески (Gamma Ray Burst ‒ GRB) 
представляют собой интенсивные вспышки гам-
ма-излучения, которые обычно длятся от долей 
секунды до нескольких минут. Эти явления были 
случайно обнаружены в 1960-х гг. орбитальны-
ми детекторами, следящими за ядерными испы-
таниями в атмосфере [1]. Также гамма-вспыш-
ки выступают индикаторами космических ка-
тастроф в других галактиках. Например, GRB 
могут быть вызваны взрывом сверхновой звез-
ды, порождающим черную дыру. При образо-
вании черной дыры возникают мощные потоки 
частиц со световой скоростью, которые взаимо-
действуют с оставшимся веществом звезды-пра-
родителя, испуская рентгеновские и гамма-лучи. 

Энергия гамма-всплесков крайне велика: за не-
сколько секунд они могут излучать столько же 
энергии, сколько Солнце излучает за 10 млрд лет 
своей жизни. Мощность GRB обусловлена кол-
лимированостью их излучения — энергия взры-
ва оказывается сконцентрированной в очень уз-
ком направлении. Если луч направлен в сторону 
наблюдателя, достаточно яркую вспышку гам-
ма-излучения можно обнаружить рентгеновски-
ми телескопами даже с расстояния многих мил-
лиардов световых лет [2].

С тех пор было выполнено много спутнико-
вых наблюдений, в которых регистрировались 
гамма-всплески [например, 3, 4]. Позже было 
выяснено, что гамма-вспышки могут вызывать-
ся высотными грозовыми разрядами в результате 
тормозного излучения электронов, ускоренных 



	 ВОЗДЕЙСТВИЕ ВЗРЫВА СВЕРХНОВОЙ НА ИОНОСФЕРУ ЗЕМЛИ	 517

КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

до релятивистских скоростей в электрическом 
поле разряда (т.н. Terrestrial Gamma Flashes ‒ 
TGF) [5, 6]. Гамма-излучение также составляет 
высокоэнергетическую часть излучения солнеч-
ных вспышек [7]. 

Телескоп Gemini зарегистрировал 9.X.2022 
самый мощный из наблюдавшихся взрывов во 
Вселенной — гамма-всплеск GRB221009A, ко-
торый произошел на расстоянии 2.4 млрд све-
товых лет от Земли [8]. Это уникальное событие 
было также обнаружено с помощью орбитальных 
рентгеновских и гамма-телескопов [9, 10]. Гам-
ма-всплеск содержал в своем спектре фотоны са-
мых высоких энергий из когда-либо обнаружен-
ных, достигавших 18 ТэВ [11]. На сегодняшний 
день имеются данные всего о нескольких таких 
событиях с энергией излучения в ТэВ-диапазо-
не, и GRB221009A оказалась первой вспышкой с 
энергией выше 10 ТэВ.

Несмотря на колоссальное удаление от Зем-
ли, ионосферные отклики на внегалактические 
катастрофы регистрируются системами ради-
опросвечивания нижней ионосферы на сверх-
длинноволновых (СДВ) радиотрассах от очень 

низкочастотных (ОНЧ, частоты порядка де-
сятков килогерц) передатчиков. С помощью 
СДВ-радиопросвечивания были обнаружены 
ионосферные отклики на такие уникальные 
внегалактические события как вспышка магне-
тара [12, 13] и GRB [14]. Исключительно мощ-
ный всплеск GRB221009A создал ионосферное 
возмущение, которое было заметно на СДВ-ра-
диотрассах как в ночные, так и дневные часы 
[15, 16].

Оказалось, что гамма-вспышку GRB221009A 
зарегистрировала и система радиопросвечива-
ния нижней ионосферы по СДВ-трассам с при-
емником на полуострове Камчатка. Хотя эта си-
стема создавалась для дистанционного обнару-
жения землетрясений [17, 18] и цунами [19], ее 
чувствительность оказалась достаточной для ре-
гистрации вспышки сверхновой. В настоящей 
работе приводятся результаты регистрации это-
го уникального события. Данные ионосферного 
зондирования дополнены наблюдениями на ми-
ровой сети магнитометров. 

(а)

(б)

Рис. 1. Схема СДВ радиотрасс, контролируемых (а) приемником в г. Петропавловске-Камчатском (PTK), (б) при-
емниками в г. Праге (PRG) и в г. Калининграде (KLD). Большой звездочкой показана подвспышечная точка.
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СПУТНИКОВЫЕ И НАЗЕМНЫЕ ДАННЫЕ

Одним из космических телескопов, зареги-
стрировавших GRB221009A, стал Solar Orbiter. 
Этот космический аппарат (КА) Европейского 
Космического Агентства начал работать в 2021 г. 
Околосолнечная орбита Solar Orbiter приближа-
ется к Солнцу до 42 млн км, ближе орбиты Мер-
курия. Для проведения наблюдений спутник 
оснащен целым рядом различных инструмен-
тов, в том числе детектором STIX (Spectrometer 
Telescope for Imaging X-rays) для регистрации 
рентгеновского и гамма-излучения в несколь-
ких энергетических каналах [20], данные кото-
рого использованы в работе. 

Изучение данных регистрации в двух диапа-
зонах энергий жесткого (0.05…0.4 нм) и мягкого 
(0.1…0.8 нм) потоков рентгеновского излучения 
с геостационарных спутников GOES-14, -15 и 
данных в ультрафиолетовом излучении в поло-
се 5…20 нм КА GOES-13 к обнаружению отклика 
на всплеск GRB221009A не привело. Также были 

проанализированы результаты регистрации 
ОНЧ-сигналов от разных передатчиков, прини-
маемые приемником геофизического комплек-
са на Камчатке в г. Петропавловске-Камчатском 
(PTK). Непрерывная работа этой системы под-
держивается силами сотрудников Камчатского 
филиала Федерального исследовательского цен-
тра «Единая геофизическая служба РАН» [21]. 
Схема радиотрасс показана на рис. 1a. Прием-
ник ОНЧ ведет с шагом 20 с запись амплитуды 
(в децибелах) и фазы (в градусах) принимаемых 
сигналов.

Для контроля возможных ионосферных воз-
мущений в дневные часы был проведен ана-
лиз данных регистрации ОНЧ-сигналов от раз-
ных передатчиков, принимаемых приемниками 
в Чехии, в г. Праге (PRG) и в г. Калининграде 
(KLD). Измерения в обоих пунктах выполня-
ются в непрерывном режиме с 2021 г. Схема ис-
пользуемых в настоящей работе радиотрасс по-
казана на рис. 1б. Приемник ОНЧ, расположен-
ный в Праге, записывает с шагом в 5 с амплитуду 

(а)

(б)

Рис. 2. Вариации гамма-излучения в разных энергетических каналах по данным прибора STIX (а) и вариации ам-
плитуды сигнала, принимаемого в PTK по трассам JJY, JJI и NWC (б).
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(в децибелах) принимаемых сигналов. Приемник 
ОНЧ, в Калининграде, регистрирует и амплиту-
ду (в децибелах) и фазу (в градусах) принимае-
мых сигналов с шагом в 1 с.

Подвспышечная область Земли приходи-
лась на Индию, а подсолнечная точка находи-
лась в Атлантическом океане. В настоящей ра-
боте рассматриваются ночные радиотрассы, 
проходящие через Японию и Юго-Восточную 
Азию (приемник в г. Петропавловске-Камчат-
ском), и дневные радиотрассы, проходящие че-
рез Европу и Атлантику (приемники в г. Праге и 
Калининграде). 

Ионосферные наблюдения дополнены одно-
секундными и одноминутными данными маг-
нитометров INTERMAGNET в том же регионе, 
что и СДВ-радиотрассы. Положение магнитных 
станций показано на рис. 1. 

ИОНОСФЕРНЫЙ ОТКЛИК НА GRB
Самый мощный всплеск гамма-излучения во 

всех 5 энергетических каналах от 4 до 84 кэВ был 
зарегистрирован детектором STIX примерно в 

13:20 UT (рис. 2). Всплеск имел характер двой-
ного импульса с суммарной длительностью 
~1.5 мин. Более слабый и короткий всплеск за-
регистрирован в 13:25 UT.

Внезапное возмущение ночной ионосферы 
Земли наблюдалось на трассах, наиболее близ-
ких к Индийскому океану — JJY, JJI, NWC. Ва-
риации амплитуды сигнала на этих трассах пока-
заны на рис. 2. Возмущение на всех радиотрассах 
проявилось как внезапное уменьшение амплиту-
ды сигнала ~2…7 дБ. Сигнал от передатчика VTX 
в Индии довольно слабый, и в нем возмущение 
амплитуды сигнала было наиболее слабым.

Более детально возмущение амплитуды и 
фазы на отдельных радиотрассах JJY и NWC по-
казаны на рис. 3. Скачок фазы здесь достигает 
~10…30°. 

При солнечных вспышках максимум возму-
щения на радиотрассе запаздывает на 2…3 мин 
относительно максимума рентгеновского пото-
ка. В данном событии задержка между макси-
мумами потока гамма-квантов и скачка ампли-
туды СДВ-сигнала составляет ~30  с для NWC 

(а)

(б)

Рис. 3. Вариации гамма-излучения в энергетическом канале 10…15 кэВ по данным прибора STIX (а) и возмущения 
амплитуды и фазы на радиотрассах JJY и NWC (б).
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и ~80 с для JJY, а задержка между максимумом 
гамма-всплеска и скачком фазы ~80 с для NWC и 
JJY. Время восстановления до предвспышечного 
уровня амплитуды сигнала составляет ~2…3 мин 
и для фазы ~5 мин. 

Из трасс СДВ, принимаемых приемни-
ком PRG, через освещенную ионосферу про-
явилась реакция на гамма-вспышку (рис.  4). 
Амплитуда сигнала ведет себя по-разно-
му. В части случаев происходит скачкообраз-
ное падение амплитуды, в частности, на трас-
сах DHO, GBZ, NWU уменьшение амплиту-
ды равно ~1.1, ~0.5 и ~0.2  дБ соответственно. 
На некоторых трассах происходит небольшое 
увеличение амплитуды, например, на  трас-
се GQD амплитуда увеличивается на ~0.3  дБ.

На трассах, принимаемых в KLD, также про-
явилась реакция на гамма-вспышку (рис. 5). На 
трассах GBZ, GQD, NAA в момент вспышки 
наблюдалось резкое увеличение фазы. Хотя на 
некоторых трассах DHO, HWU эффект очень 
слабый. 

Амплитуда сигнала ведет себя по-разному. 
В части случаев происходит положительный ска-
чок (DHO, NAA) в момент гамма-вспышки, а на 
некоторых трассах происходит небольшое паде-
ние амплитуды (GBZ, GQD, HWU). 

ГЕОМАГНИТНЫЙ ОТКЛИК  
НА ВЗРЫВ СВЕРХНОВОЙ

Для поисков геомагнитного отклика на 
вспышку в ночной полусфере были отобраны 
данные магнитометров в северном полушарии — 
MMB, KAK, KNY (рис. 1a). Магнитограммы го-
ризонтальных X-, Y-компонент этих станций с 
удаленным трендом показаны на рис. 6. Во время 
гамма-вспышки в ночной полусфере можно от-
метить лишь появление слабого всплеска геомаг-
нитного поля с амплитудой <0.5 нТл и длитель-
ностью ~1…2 мин на уровне фоновых вариаций. 

В дневной полусфере на станциях сети 
INTERMAGNET (ESK, HAD, VAL, WNG — 
рис. 1б) отчетливо виден уединенный импульс 
с амплитудой по X-компоненте до ~0.5  нТл, 
и по Y-компоненте до 0.8  нТл длительностью 
5…7 мин (рис. 7). 

ОБСУЖДЕНИЕ
Принятый сигнал от удаленных ОНЧ-пере-

датчиков представляет собой сумму земной вол-
ны и многоскачковых сигналов волновода Зем-
ля — ионосфера. Ионизация нижней ионосферы 
комптоновскими электронами гамма-квантов 
изменяет отражение  /  поглощение ионосфер-
ной волны, что приводит к модификации интер-
ференционной картины и изменению амплиту-
ды / фазы зондирующего сигнала. В результате, 
амплитуда и фаза сигнала могут как увеличивать-
ся, так и уменьшаться [22]. Обычно при солнеч-
ных рентгеновских вспышках амплитуда сигнала 
на трассах приемника PTK резко увеличивалась 
[23, 24]. В анализируемом событии воздействие 
гамма-вспышки вызвало резкое падение ампли-
туды принимаемого СДВ-сигнала. Время восста-
новления фазы до довспышечного уровня ~300 c 
примерно соответствует времени рекомбинации 
ионизированных ионов на высотах ~70 км. 

По представленным данным величина воз-
мущения амплитуды от этой гамма-вспышки на 
СДВ-радиотрассах в ночном секторе (до 7 дБ) 
превосходила возмущение, которое наблюда-
лось в дневные часы. Поскольку электронная 
концентрация в нижней ионосфере мала в ноч-
ные часы, то дополнительную ионизацию от 
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внегалактических источников легче обнаружить 
именно в этот период. Однако исключительно 
мощный всплеск GRB221009A создал ионосфер-
ное возмущение, которое было заметно даже на 
СДВ-радиотрассе в дневные часы [15, 16]. 

Вспышка может давать наибольшую иони-
зацию на разных высотах в зависимости от ее 
энергетического спектра. Фотоны разной энер-
гии ионизируют атмосферу – ионосферу на раз-
ных высотах: ультрафиолетовое излучение ио-
низирует F-область, мягкое рентгеновское из-
лучение (с длиной волны 1…10 нм) — Е-слой, 
жесткое рентгеновское излучение (0.1‒1 нм) до-
стигает D-области [25]. Гамма-излучение с энер-
гией >20 кэВ проникает через ионосферу в верх-
ние слои атмосферы и поглощается на высотах 
<60 км. На высотах D-слоя (70…80 км), в наи-
большей степени влияющего на распростране-
ние СДВ-радиосигналов, поглощаются фотоны 
с энергией ~5 кэВ. Гамма-всплеск GRB221009A 

оказался способен дополнительно ионизиро-
вать как высоты стратосферы (40…60 км), так и 
D-слой (70…80 км). Если вклад мягкого рентге-
на в спектр гамма-вспышки GRB221009A мал, то 
ионизация Е-слоя будет невелика. 

Количественная интерпретация зареги-
стрированных эффектов возможна с помощью 
численных моделей модификации атмосфе-
ры – ионосферы под действием гамма-излуче-
ния с заданным спектром и последующего рас-
чета распространения сигнала вдоль заданной 
радиотрассы. Такие расчеты были проведены 
для радиотрассы Гавайи — Антарктида в ночные 
часы, модифицированной воздействием гам-
ма-вспышки, вызванной магнетаром [13]. Со-
гласно расчетам наблюдаемые падение амплиту-
ды на ~20 дБ и скачок фазы на ~65° были вызваны 
увеличением плотности плазмы на высоте 80 км 
на 50 см−3. Для согласования результатов расчё-
та с наблюдениями было сделано допущение о 
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существенном вкладе в гамма-вспышку фотонов 
с энергиями 3…10 кэВ.

Особого внимания заслуживает относитель-
но слабый, но отчетливый, геомагнитный им-
пульс. В энергетическом спектре солнечных 
гамма-вспышек присутствуют рентгеновская 
и УФ-компоненты, которые ионизируют как 
D-cлой, так и Е-слой. Холловская проводимость 
ионосферы и ионосферные токи сконцентриро-
ваны в проводящем Е-слое (110…130 км). По-
скольку именно холловские токи ответственны за 
наземные геомагнитные возмущения, ионизация 
Е-слоя приводит к появлению геомагнитного от-
клика — бухты длительностью 30…60 мин. На-
сколько велик вклад рентгеновской и УФ-ком-
понент в энергетический спектр GRB пока не 
выяснено. Если он мал, то ионизация создает-
ся преимущественно в стратосфере (40…60 км), 
где нет токов, способных вызвать геомагнитный 
отклик. Поэтому появление магнитного отклика 
на жесткие гамма-вспышки представляется уди-
вительным [26]. Возможно, этот эффект указы-
вает на вероятность электродинамической свя-
зи между стратосферой и нижней ионосферой. 
Высказывалась гипотеза, что комптоновские 
электроны от гамма-вспышек могут кратковре-
менно создавать область с объемным электри-
ческим зарядом. Токи от этого заряда расте-
каются через проводящий Е-слой, что и при-
водит к появлению магнитного импульса [27]. 

Также предполагалось, что создаваемая в 
стратосфере область с высокой ионизацией и 
сильным поляризационным электрическим по-
лем может оказаться достаточной для высотного 
электрического разряда [28]. Такой разряд вы-
зовет высокочастотный отклик в геомагнитном 
поле. Однако экспериментальных подтвержде-
ний этому механизму в изучаемом событии в 
настоящем исследовании получить не удалось. 
В шумах на частоте Шумановского резонанса, 
являющегося чувствительным индикатором пла-
нетарной грозовой активности, отклика на гам-
ма-вспышку по данным высокочастотных ин-
дукционных магнитометров сети PWING [29] не 
обнаружено. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Сети СДВ-радиотрасс в освещенной и не-

освещенной ионосферах обнаружили рез-
кое спадание амплитуды и скачок фазы сигна-
лов, вызванных гамма-вспышкой GRB221009A. 
Приведенные результаты, наряду с имеющи-
мися в литературе наблюдениями, показывают, 

что система СДВ-мониторинга нижней ионос-
феры (D-слой) представляет собой гигантский 
детектор для улавливания рентгеновских и гам-
ма-вспышек от астрономических объектов. Об-
наружен геомагнитный импульс, особенно от-
четливый в дневной полусфере. Механизм гене-
рации этого импульса остается невыясненным.
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В статье представлены результаты лабораторных испытаний селективного лазерного сплавления 
(СЛС) порошковых композиций имитаторов лунного реголита из земных пород габбро-диабаза и 
лабрадорита, которые имеют различные диапазоны фракционности. Показано, что композиции с 
узкими диапазонами фракционности с размерами частиц 50…100 мкм и 100…140 мкм позволяют 
изготовить тестовые образцы с достаточно хорошими свойствами с параметрами относительно 
низкой пористости и приемлемым воспроизведением заданной геометрической формы. Получены 
экспериментальные зависимости пористости тестовых образцов от величины объемной плотности 
энергии сплавления. В обоих случаях узких диапазонов фракционности порошковых композиций 
из габбро-диабаза, как для 50…100  мкм, так и 100…140  мкм, эти зависимости практически 
совпадают с ростом плотности энергии и при 20  Дж/мм3 и выше достигают минимального 
значения пористости 30…35 %. С другой стороны, было экспериментально установлено, что 
применение СЛС для порошковых композиций с широким диапазоном фракционности от 
нескольких микрон до 100 мкм не позволяет изготовить тестовые образцы с удовлетворительными 
свойствами — как по низкой пористости, так и по точности соответствия заданной геометрии.
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ВВЕДЕНИЕ

В последние годы задача исследования даль-
него космоса за пределами околоземных орбит 
перешла на новую стадию — его освоения. Ак-
тивно обсуждается идея создания обитаемых 
баз на Луне, которая волне может стать реаль-
ностью. Рядом стран объявлено о планах осу-
ществить несколько крупных лунных проектов, 
включая и пилотируемые экспедиции, стратеги-
ческой целью которых станет разведка и добыча 
лунных ресурсов. Ближайшей задачей освоения 
Луны является изучение физических условий на 
лунных полюсах, где по последним данным най-
дена вода (см., например, [1, 2]).

Одним из первых вопросов практического ос-
воения Луны станет создание необходимой ин-
фраструктуры, причем с максимально возмож-
ным использованием местных ресурсов. Первым 

кандидатом на роль строительного материала 
стал поверхностный лунный грунт — реголит, 
свойства которого хорошо изучены [3] и много-
численные имитаторы его свойств уже созданы 
[4].

Уже в самом начале космических полетов 
на Луну в 1970–1980-х гг. исследователи изуча-
ли свойства реголита как природного материа-
ла лунной поверхности, и также с точки зрения 
взаимодействия с ним механических устройств, 
для которых он будет внешней средой. Решалась 
задача наземной отработки элементов лунной 
космонавтики — как обеспечить их функциони-
рование в лунных условиях (например, луноход, 
скафандр). В начале 2000-х гг., по мере расши-
рения планов будущего освоения Луны, возник 
интерес к реголиту как к строительному матери-
алу для изготовления элементов лунной инфра-
структуры на месте (In Situ Resource Utilization, 
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ISRU). Появился ряд предложений по изготов-
лению из реголита искусственных объектов на 
Луне — от площадки для посадки космического 
аппарата до деталей механизмов, элементов кон-
струкций и инструментов [5–7].

В настоящее время технологии, которые пред-
лагаются для создания элементов инфраструкту-
ры in situ с применением реголита, развиваются 
в двух направлениях: с использованием связую-
щих добавок — для получения материала типа 
«лунный бетон» для построения крупных объек-
тов [8–10], при этом добавки составляют до 35 % 
по массе; и без применения добавок — когда 
практически чистый лунный грунт подвергается 
сплавлению. Сплавление может производиться 
как традиционным способом в формовочных пе-
чах [11–13], так и по новым, аддитивным техно-
логиям 3D-печати.

Методы аддитивных технологий (АТ) исход-
но разрабатывались для быстрого прототипиро-
вания изделий (материал — пластик, технология 
PolyJet) и для оптимизации производственного 
процесса изготовления небольших изделий из 
металлического порошка (разные варианты ла-
зерного сплавления). Для космического приме-
нения наиболее реализуемым в настоящее время 
представляется метод АТ на основе селективного 
лазерного сплавления (СЛС), когда лазер, двига-
ясь по заданной траектории, сплавляет частицы 
порошка в слое, и изделие формируется послой-
но на платформе построения. Если в земных ус-
ловиях исходным материалом для СЛС являет-
ся специально приготовленный порошок из ме-
талла или керамики, то в условиях лунной среды 
в рамках подхода ISRU исходным порошковым 
материалом может стать реголит. 

Очевидно, что для технологий АТ, исполь-
зующих для подхода  ISRU помимо реголита 
специальные связующие материалы, необходи-
ма доставка дополнительного сырья на Луну или 
добыча таких компонентов, как, например, сера, 
непосредственно на месте [10]. Это понижает 
привлекательность реголита, как материала для 
прямого применения. Кроме того, как показа-
ли эксперименты, полученные образцы, исход-
но имея хорошие механические характеристи-
ки, после большого числа термических циклов 
деградируют — их прочность на сжатие падает в 
несколько раз из-за разных коэффициентов те-
плового расширения связующего материала и 
реголита.

Лазерные технологии для подхода ISRU, ис-
пользующие чистый реголит, представляются 
более перспективными. Эти технологии могут 

позволить создавать образцы различной геоме-
трии под разные задачи без изменения устрой-
ства самой установки. Они обладают гибкой на-
стройкой режимов сплавления, которые можно 
корректировать непосредственно на Луне для 
достижения наилучшего результата. При этом 
имеется опыт использования лазера, входящего 
в состав установок, в космических условиях (см., 
например, [14]).

Впервые принципиальная возможность та-
кого применения АТ была продемонстрирова-
на в работе [15], также АТ на основе СЛС были 
использованы в лабораторных экспериментах в 
ряде более поздних исследований [6, 16, 17,  7]. 
Были получены образцы небольших размеров 
(5…15 мм), разной геометрии, с высокой твер-
достью, но хрупкие. В качестве исходного ма-
териала обычно берется порошок коммерчески 
доступного имитатора JSC-1, разработанно-
го в США, и по технологическим требовани-
ям АТ путем просеивания убираются крупные 
фракции, больше 150 мкм [6, 7, 16]. Что касает-
ся особенностей самого технологического про-
цесса послойного сплавления в зависимости от 
свойств исходного порошка, например, его мор-
фологии и гранулометрического состава, то они 
в литературе не обсуждаются. Однако эти вопро-
сы имеют принципиальное значение — необхо-
димо экспериментально показать, что морфоло-
гические свойства порошкообразного материала, 
который может быть создан из реголита, позво-
ляют применять технологии СЛС для его успеш-
ного сплавления в тестовые образцы. Следует 
выяснить требования к процессу предваритель-
ной подготовки реголита для его использования 
в качестве исходного материала. Очевидно, что 
сходство с реголитом по химическому составу 
еще не является достаточным основанием для 
использования того или иного имитатора для от-
работки технологии СЛС. Физика процесса СЛС 
также существенно зависит от размеров и формы 
частиц, от практической возможности пригото-
вить необходимую для СЛС исходную порошко-
вую композицию из природного реголита. Поэ-
тому, вначале надо выделить те характеристики, 
которые станут определяющими: химический и 
минералогический составы, морфологию и раз-
мерное распределение частиц порошка. 

Таким образом, на основе анализа результа-
тов, полученных в различных исследованиях, 
можно сделать вывод, что для успешного про-
ведения новых лабораторных экспериментов по 
отработке технологий СЛС с использованием 
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имитаторов лунного реголита необходимо пред-
варительно решить два вопроса:

1) определить, какие земные породы / мине-
ралы являются оптимальными для применения 
в качестве имитатора лунного реголита для отра-
боток технологий СЛС;

2) выяснить вопросы необходимости пред-
варительной подготовки исходной порошковой 
композиции для СЛС с учетом свойств природ-
ного реголита. 

В предыдущей работе авторов [18] для по-
добных исследований была обоснована возмож-
ность применения земных пород — измельчен-
ного габбро-диабаза и лабрадорита в качестве 
имитаторов реголита, соответственно морского 
и материкового типа. 

Эти породы сходны по химическому соста-
ву с лунным реголитом (табл. 1), при этом они 
доступны в качестве сырья практически в нео-
граниченных объемах. Габбро-диабаз — горная 
порода вулканического происхождения, по хи-
мическому и по минеральному составу близкая 
к базальту. Лабрадорит — также горная порода 
вулканического происхождения, состоящая в ос-
новном из плагиоклаза, лабрадора с примесью 
5…7 % пироксенов и рудных минералов. В ис-
следованиях использовались Карельский габ-
бро-диабаз и Неверовский лабрадорит.

Имеются доступные промышленные техноло-
гии изготовления из указанных пород порошко-
вых композиций, которые могут иметь различ-
ные гранулометрические и морфологические 
характеристики (распределение по размерам и 
по форме отдельных частиц) для применения в 
СЛС экспериментах.

Также в распоряжении исследователей име-
ются лазерные установки, пригодные по сво-
им параметрам для отработок режимов СЛС с 
исходными тестовыми порошками из вещества 
этих пород.

В настоящей статье представлены результаты 
продолжения экспериментальных исследований 
зависимости свойств тестовых образцов, соз-
данных на основе АТ в лабораторном экспери-
менте по методике СЛС, от гранулометрических 
характеристик различных имитаторов реголита 
из земных пород габбро-диабаза (ГД) и лабрадо-
рита (ЛДР). Технологический процесс СЛС по-
рошковых материалов требует учета большого 
количества факторов, оказывающих непосред-
ственное влияние на свойства сплавленного те-
стового образца. Эти факторы были исследованы 

экспериментально, и на этой основе были опре-
делены оптимальные параметры сплавления те-
стовых образцов.

ИЗУЧЕНИЕ ПОРОШКОВЫХ 
КОМПОЗИЦИЙ С РАЗЛИЧНЫМИ 

ГРАНУЛОМЕТРИЧЕСКИМИ 
ПАРАМЕТРАМИ

Как отмечалось выше, для лабораторного 
эксперимента были выбраны ГД и ЛДР с уче-
том сходства их химического состава с лунным 
реголитом в морских и материковых районах 
Луны. 

В данной работе для решения поставленной 
задачи варианты исходных порошковых ком-
позиций из ГД и ЛДР были специально приго-
товлены путем измельчения и стирания камен-
ной крошки природного камня и дальнейшего 
просеивания.

Как было показано в статье [18], наличие в 
порошковой композиции мелких фракций (пы-
левых частиц) с размерами <50  мкм затрудняет 
работу с порошком по технологии СЛС. Веро-
ятно, это связано как с плохой сыпучестью ма-
териала при формировании слоев на платформе 
построения, так и с различием условий плавле-
ния для крупных и мелких частиц исходной по-
рошковой композиции. 

Кроме этого, следует иметь в виду, что тепло-
вые свойства реголита существенно отличают-
ся от свойств порошковых композиций из ме-
таллов — частицы реголита анизотропны по те-
плопроводности и неоднородны по температуре 
плавления для разных минералов, входящих в их 
состав, в то время как морфология у металличе-
ских порошков однородная.

Из простых физических соображений и опыта 
сплавления металлических порошков представ-
ляется очевидным, что оптимальные условия 
для СЛС можно подобрать в том случае, когда 
все частицы порошковой композиции из имита-
торов реголита будут иметь одинаковые составы, 
размеры и форму.

Для проверки этого предположения в ходе 
данного исследования из ГД и ЛДР были из-
готовлены два варианта специально подготов-
ленных порошковых композиций с относитель-
но узким диапазоном фракционности: от 50 до 
100 мкм и от 100 до 140 мкм. Для сравнения по-
лученных результатов с полученными ранее ре-
зультатами 2022  г. [18] в экспериментах были 
также использованы порошковые композиции 
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из ЛДР и ГД с широким распределением частиц 
по размерам от 0 до 100 мкм.

Измельченные породы ГД и ЛДР просеива-
лись набором сит для получения порошковой 
композиции заданной фракционности. Были 
подготовлены четыре композиции:

1)	 50…100 мкм (ГД 50-100) и
2)	 100…140 мкм (ГД 100-140)
3)	 0…100 мкм (ГД 0-100) и
4)	 0…100 мкм (ЛДР 0-100).

Проверка сыпучести порошковых композиций
Применение стандартной методики изучения 

сыпучести с воронкой Холла (по ГОСТ 20899-
9) показало, что порошковые композиции 1) и 
2) с узким диапазоном фракций имеют удовлет-
ворительную сыпучесть для использования пас-
сивного способа нанесения слоев порошка на 
платформе построения 3D-принтера (табл. 2). 
С другой стороны, было установлено, что по-
рошковые композиции 3) и 4) имеют низкую сы-
пучесть. В случае их применения это потребует 
разработки специального активного устройства 
формирования слоев для сплавления. 

Изучение морфологических свойств отдельных 
частиц

Были проведены исследования морфологии 
частиц приготовленных композиций. Микрофо-
тографии получены на электронном микроско-
пе TESCAN VEGA3-XMU. Было установлено, 
что морфология отдельных частиц порошковых 

композиций с фракционностью 0…100   мкм, 
50…100 мкм и 100…140 мкм имеет такой же ха-
рактер, что и естественный лунный реголит 
(рис. 1а,б). В приготовленных композициях при-
сутствуют частицы, как близкие по форме к сфе-
рическим (рис. 1в), так и остроугольные и вытя-
нутые частицы (рис. 1г). 

Изучение морфологических распределений
Примеры морфологических распределений 

для форм поверхностей частиц порошковых 
композиций ГД 50-100 и ГД 100-140 приведены 
на рис. 2. Для сравнения, на рис. 3 приведен при-
мер морфологических распределений для форм 
частиц порошковой композиции, искусственно 
приготовленной для СЛС из нержавеющей ста-
ли [23]. Видно, что форма металлических частиц 
близки к сферической и диапазон фракций до-
статочно узкий: 15…50 мкм. Отсюда следует, что 
отработанные технологии СЛС из металлических 
порошков могут оказаться не оптимальными 
для сплавления форм, как из лунного реголита, 
так и из порошковых композиций имитаторов.

Основное отличие морфологии приготовлен-
ных порошковых композиций из земных по-
род и естественных порошков из лунного рего-
лита состоит в наличии у реголита небольшой 
доли частиц с особыми свойствами. К ним от-
носятся сферические частицы из стекла и метал-
ла (рис. 4а и 4б), а также спекшиеся частицы с 
неправильными дендритными (древоподобны-
ми) формами, рис.  4в. В связи с тем, что мор-
фологические свойства реголита неравномерно 

Таблица 1. Химический состав образцов реголита и имитаторов: Морской реголит (Луна-16, Apollo-15), 
Материковый реголит (Луна-20, Apollo-16), имитаторы: JSC-1A, NU-LHT, Габбро-диабаз, Лабрадорит

Море Материк
Реголит Имитатор Реголит Имитатор

Луна-16, 
[3]

Apollo-15, 
[19]

JSC-1A, 
[20]

Габбро- 
диабаз1

Луна-
20, [3]

Apollo-16, 
[19] 

NU-LHT, 
[21] 

Лабрадорит1

SiO2 41.70 46.66 45.7 53.1 44.95 45.20 46.7 50.90
TiO2 3.39 1.35 1.9 2.80 0.49 0.53 0.41 1.69
Al2O3 15.33 16.99 16.2 12.62 23.07 27.40 24.4 21.04

FeO + Fe2O3 16.64 11.67 12.4 15.26 7.35 4.16 4.16 8.60
MnO 0.21 0.16 0.2 – 0.11 0.06 0.07 0.09
MgO 8.78 10.56 8.7 2.46 9.26 4.27 7.90 2.83
CaO 12.49 11.55 10.0 7.49 14.07 16.60 13.6 9.76
Na2O 0.34 0.47 3.2 1.35 0.35 0.47 1.26 3.70
K2O 0.10 0.21 0.8 1.90 0.08 0.11 0.08 0.88
P2O5 – 0.20 0.7 – 0.11 0.12 0.15 0.20
Cr2O3 0.21 0.26 – – 0.15 0.11 – –

1Исследования, проведенные в химической лаборатории.
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распределены по поверхности Луны, судить о 
точном процентном соотношении тех или иных 
частиц с особыми свойствами крайне сложно. 
Отсутствие в имитаторах таких редких частиц не 
будет определяющим фактором для решаемой 

задачи, так как протекание процесса СЛС об-
уславливается свойствами преобладающих ча-
стиц, определяющих основные морфологиче-
ские и теплофизические свойства вещества ре-
голита. Можно считать, что подготовленные 

Таблица 2. Характеристики порошковых композиций
П

ор
ош

ко
вы

е 
ко

мп
оз

иц
ии

Гранулометрический 
состав композиции Морфология

Н
ас

ы
пн

ая
  

пл
от

но
ст

ь,
 г/

см
3

П
ло

тн
ос

ть
  

ча
ст

иц
, г

/с
м3

Те
ку

че
ст

ь
Вр

ем
я 

 
ис

те
че

ни
я,

 с

ГД 50-100

Размер частиц, мм

С
од

ер
ж

ан
и

е 
ф

ра
кц

и
и

 п
о 

м
ас

се
, %

0.001 0.01 0.1 1
0

100
90
80
70
60
50
40
30
20
10

10

203 мкм

84.6 мкм

1.4 3.071± 
±0.001 40.13

ГД 100-140

Размер частиц, мм

С
од

ер
ж

ан
и

е 
ф

ра
кц

и
и

 п
о 

м
ас

се
, %

0.001 0.01 0.1 1
0

100
90
80
70
60
50
40
30
20
10

10

157 мкм

156 мкм
1.4 3.092 ± 

± 0.003 47.50

ГД 0-100

Размер частиц, мм

С
од

ер
ж

ан
и

е 
ф

ра
кц

и
и

 п
о 

м
ас

се
, %

0.001 0.01 0.1 1
0

100
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60
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40
30
20
10

10

0.8 3.098 ± 
± 0.003

–
(не  
сыпал-
ся)

ЛДР 0-100

Размер частиц, мм

С
од
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и

е 
ф

ра
кц

и
и

 п
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м
ас

се
, %

0.001 0.01 0.1 1
0

100
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60
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40
30
20
10

10

0.7 3.136 ± 
± 0.011

–
(не  
сыпал-
ся)
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порошки соответствуют реголиту в той мере, в 
какой это имеет место и для известных имитато-
ров JSC-1, JSC-1A, NU-LHT.

Накопленный опыт приготовления порошко-
вых композиций и результаты их морфологиче-
ского исследования показали, что существующее 
оборудование не всегда позволяет точно воспро-
извести заданную фракционность. В изготовлен-
ных композициях наблюдаются частицы с раз-
мерами, значительно превышающими заданные, 
например, на рис. 1в видна частица с размером 
больше 170 мкм по всем осям при заданном ди-
апазоне 50…100 мкм. Следует отметить и недо-
статочную точность оборудования для грануло-
метрии, которое не всегда выявляет наличие та-
ких частиц в порошковой пробе. Дело в том, что 
методики и оборудование разрабатывались для 
приготовления и гранулометрического анали-
за порошковых композиций из металлов, фор-
ма частиц которых близка к сферической. Вме-
сте с тем, проведенный анализ гранулометриче-
ских показателей порошковых композиций из 

имитаторов реголита свидетельствует о том, что 
процентное содержание частиц с размерами от-
личными от заданной фракционности невелико. 
В основном это связано с трудностями отделить 
«пылевую» фракцию. Для композиций ГД 50-
100 наличие фракций меньше 50 мкм составляет 
около 20 %, а больше 100 мкм — 9 %; для ГД 100-
140 фракции меньшие 100 мкм — 23 %; больше 
140 мкм — 15 %, поэтому их можно использо-
вать для выяснения общих требований к приме-
нению СЛС-технологий для 3D-печати из лун-
ного реголита. 

Зависимость формирования слоев сплавления 
от  морфологических и гранулометрических 

свойств порошковых композиций
Формирование слоя сплавления — важный 

элемент оптимальной реализации СЛС. От ве-
личины насыпной плотности зависят свойства 
опытных образцов. Параметры плотности при-
готовленных порошковых композиций 1) – 4) из 
ГД и ЛДР до и после утряски показаны в табл. 3. 

(а)

(в) (г)

(б)

Рис. 1. Сравнение формы частиц природного реголита (а, б) [19] с габбро-диабазом для фракций: ГД 50-100 (в), 
ГД 100-140 (г).
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В таблице также представлена плотность исход-
ного вещества частиц композиции. Данные де-
монстрируют, что значения насыпной плотности 
порошковых композиций с узкими диапазонами 

фракционности 50…100  мкм и 100…140  мкм 
практически совпадают и составляют 1.4 г/см3. 
При этом процедура утряски для этих компози-
ций повышает плотность до 1.6 г/см3, примерно 
на 14 %. А порошковые композиции с широким 
диапазоном фракционности 0…100 мкм имеют 
низкую насыпную плотность 0.7…0.8 г/см3, кото-
рая после утряски увеличивается в 1.71…1.75 раз, 
до 1.2…1.4 г/см3. Очевидно, для повышения ка-
чества образцов более высокая плотность исход-
ной порошковой композиции с узкой фракцион-
ностью является более предпочтительной. 

Основные результаты морфологических 
исследований порошковых композиций

Итоговая табл. 2 содержит основные резуль-
таты морфологических исследований приго-
товленных порошковых композиций 1)  –  4) 
для экспериментов по применению технологии 
СЛС. Очевидно, что порошковые композиции 
с узким диапазоном фракционности представ-
ляются предпочтительными по двум важным 
свойствам.

108 мкм

231 мкм

126 мкм

203 мкм

84.6 мкм

141 мкм

116 мкм

213 мкм

185 мкм

139 мкм
257 мкм

156 мкм
242 мкм

151 мкм

Рис. 2. Морфология частиц. Вверху: порошковая композиция ГД 50-100 с увеличениями в 55, 300 и 500 раз, сле-
ва направо. Внизу: порошковая композиция ГД 100-140 с увеличением в 55, 300 и 600 раз, слева направо. Раз-
мерными линиями отмечены частицы с размерами главных осей, превышающими заданную верхнюю границу 
фракционности.

D8 = 18.83 мкм

D2 = 42.92 мкм

D3 = 46.74 мкм

D5 = 15.51 мкм D6 = 16.20 мкм

D4 = 25.42 мкм

D1 = 58.50 мкм

D7 = 10.80 мкм

Рис. 3. Морфология поверхности частиц для порош-
ка из нержавеющей стали марки 316L, размер фрак-
ций 10…50 мкм, форма близка к сферической [23].
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Во-первых, они обладают удовлетворитель-
ным свойством сыпучести, что необходимо для 
приготовления слоев для сплавления. Компо-
зиции с фракционностью от 0  мкм собствен-
ной сыпучестью не обладают — их применение 
в установке СЛС потребует разработки дополни-
тельного механизма для приготовления сплавля-
емых слоев.

Следует отметить, что сыпучесть порошко-
вых композиций с узким диапазоном фракцион-
ности была проверена в условиях земного поля 
гравитации. Известно, что лунное ускорение 
свободного падения примерно в 6 раз меньше 
земного. Вопрос о подтверждении достаточно 
высокой сыпучести лунного реголита в условиях 
лунного тяготения даже после дополнительной 
обработки поверхностей частиц пока остается 
открытым и требует отдельного изучения. 

Во-вторых, было показано, что насыпная 
плотность порошковых композиций с узким ди-
апазоном фракционности ГД 50-100 и ГД 100-
140 достаточно велика и составляет около 45 % 
от исходной плотности вещества частиц, и усло-
вия для процесса сплавления могут быть более 
благоприятными для изготовления образцов с 
достаточно высокой объемной плотностью. 

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЙ ПОИСК 
РЕЖИМОВ СЛС ДЛЯ ПОРОШКОВЫХ 

КОМПОЗИЦИЙ С РАЗНОЙ 
ФРАКЦИОННОСТЬЮ

Экспериментальная установка 
для  тестирования сплавления порошковых 

композиций
Анализ публикаций по сплавлению имитато-

ров реголита показал, что для получения тесто-
вого образца не требуется большая мощность 
лазера. В основном используется волоконный 
непрерывный лазер Yb:YAG с длиной волны 
1.06 мкм [15, 6, 16]. На такой длине волны ре-
голит поглощает около 92 % падающего излу-
чения (для газового СО2 лазера с длиной волны 
10.6 мкм поглощение составляет всего 18 %), и 
такие лазеры устанавливаются в промышленных 
СЛС-установках для металла. 

На основе простой расчетной модели сплав-
ления и обзора литературы был определен тип 
и параметры лазера, наиболее подходящего для 
проведения исследований по сплавлению по-
рошка имитатора лунного реголита. Установка с 
максимальной мощностью лазера 100 Вт и дли-
ной волны лазерного излучения 1.06 мкм была 

(а) (б) (в)

Рис. 4. Особые частицы реголита [22]: спекание частиц реголита на поверхности стеклянной сферической части-
цы, Луна-16 (а); ударный микрократер на поверхности стеклянной сферической частицы, Луна-16, Море Изоби-
лия (б); дентритовидная частица (в).

Таблица 3. Насыпная плотность порошковых композиций

Композиция Масса  
навески, г

Исходный 
объём  

порошка, см3

Объём по-
рошка после 
утряски, см3

Насыпная 
плотность, 

г/см3

Насыпная плот-
ность после 

утряски, г/см3

Плотность  
порошка, г/ см3

ГД 50-100 19.62 14.3 12.0 1.4 1.6 3.071 ± 0.001
ГД 100-140 21.16 15.5 13.0 1.4 1.6 3.092 ± 0.003
ГД 0-100 12.85 16.0 9.5 0.8 1.4 3.098 ± 0.003
ЛДР 0-100 11.65 16.5 9.5 0.7 1.2 3.136 ± 0.011
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создана на основе промышленного 3D-принте-
ра Concept Laser Mlab cusing. Ее характеристики 
приведены в табл. 4. 

В состав установки входят контейнер для ис-
ходного порошка, камера с платформой постро-
ения, лазерная сканирующая система и контей-
нер для отходов сплавления с остатками порош-
ка. Предварительно подготовленный порошок 
засыпается в первый контейнер. В процессе ра-
боты установки порция порошка из этого кон-
тейнера высыпается на платформу построения 
и разравнивается, образуя слой установленной 
толщины. Лазерный луч, двигаясь по заданной 
траектории, сплавляет частицы порошка в слое. 
Процесс СЛС обеспечивается циклическим ска-
нированием лазерного луча, сплавляющего слой 
за слоем. 

Установка позволяет изменять параметры 
скорости движения лазерного луча V (мм/с) и 
мощности лазера P (Вт). Они определяют режим 
сплавления и задаются в программной среде 
установки. Там же задается траектория движения 
лазера и толщина отдельного слоя порошка h. 

Готовый образец снимается с платформы по-
строения для дальнейшего исследования его 
свойств. Для того, чтобы не повредить плат-
форму построения к ней крепится специальная 
подложка. Процедура снятия готового образца с 
подложки и выбор соответствующего материа-
ла для ее изготовления представляют собой от-
дельную задачу. Материал подложки выбирает-
ся исходя из близости ее химического состава к 
сплавляемому порошку для согласования тепло-
вых характеристик, в основном по температу-
ре плавления. После тестирования нескольких 
материалов была выбрана керамическая плит-
ка Муллит-кордиерит, которая состоит из окси-
да кремния, оксида алюминия и оксида магния 
(MgO:Al2O3:SiO2=2:2:5).

Сравнение условий сплавления 
для  порошковых  композиций

Очевидно, что особенности морфологии по-
рошковых композиций, рассмотренные выше, 
должны значительно повлиять на процесс их 
сплавления по методу СЛС. Определение оп-
тимальных режимов сплавления для указанных 
выше четырех порошковых композиций прово-
дилось в три этапа: сплавление одиночных тре-
ков с изменением режимов сплавления; сплав-
ление одиночных слоев и изготовление тестовых 
образцов заданной геометрии. 

На первом этапе исследования условий сплав-
ления одиночные треки сплавлялись в широком 
диапазоне изменения параметров: скорость ска-
нирования лазерного луча V изменялась от 125 
до 275 мм/с, мощность лазера P — от 20 до 100 Вт 
при толщине наносимого слоя h = 200 мкм. Та-
ким образом, были выбраны 14 режимов для те-
стирования процесса сплавления. Каждому ре-
жиму соответствовала отдельная траектория 
движения луча лазера по подложке в форме пря-
моугольника (номера 1–14 на рис.  5). 

Характер сплавленных треков анализировался 
сначала визуально, а затем с помощью оптиче-
ского микроскопа В-500 BPH Optika Microscopes. 
Выбирались режимы сплавления, для которых 
трек имел равномерную ширину, без призна-
ков разбрызгивания расплавленного порошка и 
большую концентрацию сплавленного вещества 
по траектории движения лазерного луча. 

Таблица 4. Характеристики установки СЛС Concept 
Laser Mlab cusing

Наименование Значение
Тип активного элемента Yb:YAG
Длина волны излучения, мкм 1.06
Режим работы Непрерывный
Максимальная мощность излуче-
ния, Вт

100

Диаметр сфокусированного пуч-
ка, мкм

50

Область построения, мм 80 × 90 × 90
Тип защитной среды Азот

Рис. 5. Траектории движения луча лазера по подлож-
ке при разных режимах сплавления (1–14).



	 КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

ТОМИЛИНА и др.534

На рис. 6 для примера показаны треки для по-
рошковой композиции ГД 50-100 с узким диапа-
зоном фракционности для различных режимов 
сплавления (P и V): (а) — 100 Вт, 200 мм/с; (б) — 
80  Вт, 175 мм/с; (в) — 50 Вт, 200 мм/с, соответ-
ственно треки 5, 11 и 9 на рис. 5. В случае (а) на-
блюдаются признаки разбрызгивания расплав-
ленного вещества вдоль трека. Для случая   (б) 
трек имеет вполне удовлетворительную струк-
туру, для случая  (в) мощность лазерного луча 
недостаточна для формирования качественного 
сплавления вещества вдоль трека.

Для сравнения на рис. 7 приведен вид треков 
для ЛДР 0-100 с широким диапазоном фракци-
онности. Эти треки характеризуются большой 
неравномерностью сплавления частиц порошка 
(рис. 7а), наличием стеклянных вкраплений и 
непроплавленных участков (рис. 7б), что, по-ви-
димому, является следствием неравномерного 

распределения частиц порошка в порошковом 
слое.

Таким образом, по результатам изучения от-
дельных треков можно сделать вывод, что по-
рошковые композиции с узким диапазоном 
фракционности 50…100 мкм или 100…140 мкм 
позволяют реализовать оптимальные условия 
сплавления (параметры V и P), когда отдельные 
треки имеют практически постоянную шири-
ну и хороший уровень сплавления по глубине 
(рис. 6). Очевидно, что при задании траектории 
сканирования лазерного луча при сплавлении 
тестовых образцов расстояние между соседними 
треками должно выбираться исходя из значений 
ширины для отдельных треков. С другой сторо-
ны, порошковые композиции с широким диапа-
зоном фракционности имеют неравномерные по 
ширине треки, что указывает на неоднородность 
условий сплавления вдоль треков. Это означает, 

(а) (б) (в)

Рис. 6. Треки для порошковой композиции ГД 50-100 для разных режимов сплавления P, V: (а) — 100 Вт, 200 мм/с; 
(б) — 80 Вт, 175 мм/с; (в) — 50 Вт, 200 мм/с.

Рис. 7. Треки для порошковой композиции ЛДР 0-100 для разных режимов сплавления P, V: (а) — 80 Вт, 175 мм/с 
и (б) — 50 Вт, 125 мм/с.

(а) (б)
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что такие порошковые композиции могут ока-
заться непригодными для практического приме-
нения СЛС технологий с использованием лун-
ного реголита. 

На втором этапе тестировались условия 
сплавления одиночных слоев. В данном слу-
чае потребовалось выяснить зависимость каче-
ства нанесенных исходных слоев из порошко-
вых композиций для СЛС от их фракционности. 
На рис. 8 представлены фотографии нанесенных 
слоев из порошков ГД 100-140 и ЛДР 0-100 на 
платформе построения. В первом случае обра-
зуется ровный и однородный слой (слева), для 
которого технологии СЛС смогут обеспечить ка-
чественный результат сплавления. Напротив, в 
случае ЛДР с широким диапазоном фракцион-
ности при формировании слоя образуется мно-
жество «островков», на которых нет порошка, и 
слой получается не однородный (справа). Оче-
видно, что при разработке технологий СЛС из 
лунного реголита вопросы формирования од-
нородных слоев порошка с однородной поверх-
ностной плотностью и толщиной слоев будут 
иметь важнейшее значение. Учитывая природ-
ные свойства реголита с очень широким диапа-
зоном фракционности, для СЛС может потребо-
ваться предварительная переработка сырья для 
значительного сужения этого диапазона. 

Тестирование режимов сплавления одиноч-
ных слоев для поиска оптимального рабочего 
диапазона параметров сплавления проводилось 

на девяти режимах (1–9 на рис.  9), на основе 
матрицы 3 × 3, столбцы которой соответствова-
ли разной скорости сканирования V, а строки — 
разной мощности лазера Р; для каждой ячейки 
матрицы соответствующая величина объемной 
плотности подводимой энергии Е определялась 
как:
	 Е P VhH� �= � �/ ,	 (1)
где P —мощность лазера, V — скорость сканиро-
вания, h — толщина слоя и H — ширина трека.

При изготовлении тестовых однослойных 
образцов на различных режимах работы лазера 
при изменении объемной плотности подводи-
мой энергии были выявлены оптимальные рабо-
чие режимы СЛС в диапазоне 7.7…14.3 Дж/мм3 
(при изменении P в пределах 60…80 Вт и V в пре-
делах 125…175 мм/с и значениях H = 190 мкм и 
h = 230 мкм), при которых получался качествен-
ный однородный слой без шероховатостей / не-
ровностей поверхности и без отрыва слоя от под-
ложки (см. рис. 9). На рис. 9 в верхнем ряду по-
казаны зоны сплавленных одиночных слоев на 
подложках до удаления остатков порошка после 
сплавления, в нижнем ряду — после удаления. 

Было установлено, что сплавление слоев из 
порошковых композиций с узким диапазоном 
фракционности позволяет получить слои с удов-
летворительными свойствами поверхности и до-
статочно однородной толщиной. В тоже время, 
слои из композиций с широкой фракционностью 

Рис. 8. Слои порошка на платформе построения из ГД 100-140 (слева) и ЛДР 0-100 (справа).
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имели крупнозернистую неоднородную поверх-
ность и повышенную ломкость при отделении от 
подложки, после удаления остатков порошка не 
оставалось качественного слоя. 

На третьем этапе исследования условий 
сплавления было выполнено сплавление много-
слойных образцов заданной геометрии (длина, 
ширина, высота): 7.5×5.0×6.0 мм3 (40 слоев). 

Предварительно были проведены пробные 
сплавления трехмерных образцов с параметра-
ми V = 175 мм/с и Р = 80 Вт, что соответствует 
оптимальным значениям для сплавления оди-
ночных слоев, полученным на предыдущем 
этапе. Толщина каждого наносимого слоя по-
рошка h = 150 мкм была назначена из условия 
оптимального сплавления одного слоя для по-
рошковой композиции ГД 100-140. 

В качестве переменной величины для сплав-
ления пробных образцов было принято расстоя-
ние между треками H, которое в первом прибли-
жении соответствовало ширине треков. Согласно 
выражению (1), с изменением величины H изме-
нялась общая величина плотности энергии E, ко-
торую приобретало вещество пробного образца 

во время сплавления (табл. 5). В качестве вели-
чин оценки качества пробных образцов исполь-
зовались значения пористости и относитель-
ной точности соответствия фактической геоме-
трии образца заданным размерам (в процентах). 

По результатам предварительного сплавления 
пробных образцов было установлено, что в зави-
симости от ширины трека H значительно изме-
няются как пористость образцов, так и точность 
соответствия их формы заданной геометрии (см. 
табл. 5 и рис. 10). Максимальную зависимость от 
величины плотности энергии показывает высота 
образца (сокращение до 59 % относительно за-
данной, см. верхнюю строку табл. 1). Значитель-
ное сжатие пробных образцов по высоте, вероят-
но, связано со сквозным проплавлением соседних 
слоев при высокой плотности энергии. Следует 
отметить, что при этом пробные образцы имели 
достаточно низкую пористость, около 32 %. Это 
также означает, что доля сплавленного вещества 
в пробном образце была достаточно высокой.

Однако при малых значениях плотности энер-
гии геометрические параметры пробных образ-
цов удовлетворительно соответствуют заданным 

Рис. 9. Верхний ряд: фотографии сплавления однослойных образцов из порошковых композиций ГД 50-100, 
ГД 100-140, и ЛДР 0-100 (слева направо). Нижний ряд: фотографии однослойных образцов из ГД 50-100, ГД 100-
140 после удаления остаточного порошка вне зон сплавления.
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значениям, но при этом объем пористости со-
ставляет примерно половину геометрического 
объема (см. строку 6 табл. 5). Можно предполо-
жить, что пробные образцы с такой высокой по-
ристостью имеют малую прочность. 

Для выяснения свойств вещества пробных об-
разцов была изучена их структура после сплав-
ления с плотностью энергии около значений 
17…19 Дж/мм3 (это соответствует строкам 3–5 
табл. 5). На рис. 11 приведены микрофотогра-
фии отшлифованных поверхностей пробных об-
разцов из ГД 100-140, полученные на электрон-
ном микроскопе TESCAN VEGA3-XMU. На 
изображениях видно, что на поверхности образ-
ца имеются множественные поры и микротре-
щины, а также спеченные шарики диаметром 
около 5 мкм. Вместе с тем, на масштабах около 
нескольких десятков микрон вещество имеет до-
статочно высокую однородность, что позволяет 
сделать вывод об удовлетворительном качестве 
пробных образцов, изготовленных в указанных 
режимах СЛС.

На рис. 10 показан вид образцов, сплавленных 
с разными значениями плотности энергии: (а) — 
крайне рыхлый для плотности энергии менее 
10 Дж/мм3; (б) — образец с удовлетворительной 
формой для плотности энергии 10…25 Дж/мм3  

и (в) — образец с крайне искаженной геометрией 
для плотности энергии больше 25 Дж/мм3.

Таким образом, на всех трех этапах предвари-
тельных исследований пробных образцов было 
установлено, что порошковые композиции с уз-
ким диапазоном фракционности 50…100  мкм 
и 100…140 мкм позволяют создавать образцы с 
вполне хорошими параметрами по пористости и 
геометрии, в то время как для образцов из по-
рошковых композиций с фракционностью от 0 
до 100 мкм пробные образцы с удовлетворитель-
ными свойствами получить не удалось (рис. 12). 
Для применения СЛС технологии для изготов-
ления тестовых образцов из порошковых ком-
позиций с узким диапазоном фракционности 
были выбраны оптимальные режимы сплавле-
ния со значениями плотности энергии от 12 до 

Таблица 5. Характеристики образца, в зависимости от объёмной плотности энергии

Расстояние  
между  

треками Н, мкм

Плотность  
энергии E,  

Дж/мм3

Характеристики образца Точность геометрии, % 1

Объемная  
плотность, г/см3

Пористость, % Фактическая 
длина 

Фактическая 
ширина

Фактическая 
высота

1 110 27.72 1.760 32.0 95 88 59
2 130 23.46 1.736 33.0 95 92 67
3 150 20.33 1.553 40.0 95 87 77
4 170 17.94 1.530 40.9 94 89 77
5 190 16.04 1.479 42.9 94 93 85
6 210 14.52 1.335 48.4 94 95 86

1Точность геометрии образца в процентах по отношению к заданным значениям: длина, ширина, высота соответственно.

(а) (б) (в)

Рис.  10. Образцы, сплавленные при разных значениях объёмной плотности подводимой энергии: (а) —  
крайне рыхлый, плотность энергии менее 10 Дж/мм3; (б) — с удовлетворительной формой, плотность энергии 
10…25 Дж/мм3; (в) — с крайне искаженной геометрией, плотность энергии больше 25 Дж/мм3.
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22.5 Дж/мм3 (P в пределах 60…80 Вт и V в преде-
лах 125…175 мм/c), а толщина слоев h — 150 мкм. 
Для композиции ГД 100-140 с учетом приведен-
ных выше результатов предварительного сплав-
ления диапазон режимов был расширен до зна-
чений плотности энергии 28 Дж/мм3. 

СВОЙСТВА ТЕСТОВЫХ ОБРАЗЦОВ, 
ИЗГОТОВЛЕННЫХ С ПРИМЕНЕНИЕМ 

СЛС ДЛЯ ПОРОШКОВЫХ КОМПОЗИЦИЙ 
ИЗ ГАББРО-ДИАБАЗА С УЗКИМИ 

ДИАПАЗОНАМИ ФРАКЦИОННОСТИ

В качестве основной характеристики тестовых 
образцов использовался параметр их пористо-
сти, который, как известно, в значительной мере 
определяет прочностные свойства готового изде-
лия. Следует учесть, что для описания процес-
са СЛС для изготовления деталей на основе АТ 
необходимо совместно рассматривать четыре па-
раметра с физической размерностью плотности 
массы. Первый — плотность исходного вещества 

частиц порошка. Конкретно для габбро-диабаза 
эта величина ρИВ ≈ 3.1 г/см3 (см. табл. 3). Есте-
ственно предположить, что вещество габбро-ди-
абаза с указанной плотностью заметной пори-
стостью не обладает. Второй важной величиной 
для СЛС технологии является насыпная массо-
вая плотность порошковой композиции, ρПК. 
Как было показано выше эта величина зависит 
от фракционности частиц данной композиции. 
Оказалось, что она повышается с уменьшением 
диапазона фракционности при удалении частиц 
малых размеров — для порошковых компози-
ций ГД 50-100 и ГД 100-140 она оказалась оди-
наковой и составляет около 1.4 г/см3, что соот-
ветствует параметру пористости порошка около 
55 %. Третья величина массовой плотности со-
ответствует геометрической плотности образ-
ца после СЛС — эта плотность, ρо, превышает 
значение для исходного порошка, так как про-
изошло уменьшение занятого порошком объе-
ма вследствие сплавления. Наконец, четвертая 
величина с размерностью массовой плотности 
соответствует истинной плотности вещества 

Рис. 11. Микрофотографии поверхности образцов для композиции ГД 100-140 на режимах СЛС с параметра-
ми 60 Вт, 125 мм/с, 16.8 Дж/мм3 (вверху) и 80 Вт, 150 мм/с, 18.7 Дж/мм3 (внизу); увеличение в 35, 100, 2300 раз 
(слева направо).
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образца после сплавления, ρСЛС.  Величина плот-
ности, ρСЛС, всегда меньше плотности исходного 
вещества, ρИВ, так как при сплавлении в веще-
стве неизбежно образуются закрытые поры, ко-
торые уменьшают его плотность. Очевидно, что 
величина 1 – ρо/ρСЛС, выраженная в процентах, 
определяет параметр пористости. При этом мож-
но предположить, что именно величина плотно-
сти ρСЛС в конечном итоге определяет прочност-
ные и тепловые свойства образцов, изготовлен-
ных по технологии СЛС. 

На рис. 13 представлены зависимости пори-
стости экспериментальных образцов от плот-
ности энергии при СЛС. Сплавления на одних 
и тех же режимах проводились многократно для 
усреднения данных на основании измерений для 
нескольких независимо полученных образцов. 
Погрешности на графиках обусловлены откло-
нениями результатов отдельных серий от сред-
него значения. Полученные зависимости по ха-
рактеру согласуются с результатами статьи [24], 
где использовался имитатор JSC-1 c фракциями 
0…100 мкм, однако достигнутое минимальное 
значение пористости составило 40 %. Для образ-
цов, полученных в результате настоящего иссле-
дования, минимальное значение пористости со-
ставило около 30 %. Это означает, что параметры 

исходной порошковой композиции и режимов 
СЛС были выбраны более удачно, что позволи-
ло получить образцы с более высокой степенью 
сплавления.

При этом можно предположить, что полу-
ченный уровень сплавления наиболее близок 

Рис. 12. Пробные сплавленные образцы из четырех композиций на подложках: ГД 0-100 и ЛДР 0-100 (вверху) и 
ГД 50-100 и ГД 100-140 (внизу).
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Рис. 13. Зависимость пористости образцов для ком-
позиций ГД 50-100 и ГД 100-140 от объемной плот-
ности подводимой энергии E.
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ТОМИЛИНА и др.540

к максимальному — величина 3.1 г/см3 вероят-
но не может быть достигнута без полного рас-
правления исходной порошковой композиции с 
утратой заданной геометрической формы. 

Была решена задача по поиску наилучше-
го режима селективного лазерного сплавления, 
позволяющего проводить многослойное сплав-
ление специально приготовленных порошко-
вых композиций из габбро-диабаза: ГД 50-100 и 
ГД 100-140 в штатном режиме нанесения слоев 
на платформу построения. 

Было получено 36 образцов для ГД 50-100 и 
72 для ГД 100-140. Проведено 15 экспериментов 
по СЛС в различных режимах для изготовления 
тестовых образцов из габбро-диабаза, преобразо-
ванного в порошковые композиции с узкими ди-
апазонами фракционности ГД 50-100 и ГД 100-
140. Использовано 15 кг исходного материала. 
Суммарное время работы лазерной установки 
составило 15 ч. 

Также были выполнены несколько много-
слойных сплавлений образцов с меньшей тол-
щиной слоя, с использованием повторного про-
жига, а также образец со сложной геометрией.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
На основании выполненных исследований 

можно сделать следующие выводы: лунный ре-
голит как порошковый материал для решения 
задачи изготовления элементов лунной инфра-
структуры на месте (In Situ Resource Utilization, 
ISRU) обладает рядом особенностей по сравне-
нию с земными материалами, которые проявля-
ются при попытке использовать для его обработ-
ки готовые технологии. 

В настоящей статье это было показано на при-
мере технологии селективного лазерного сплав-
ления. Исходный материал — имитатор реголи-
та должен проходить стадию предварительной 
подготовки, при этом в качестве имитатора мо-
гут выступать измельченные земные породы: га-
ббро-диабаз или лабрадорит. Исследования по-
казали, что для выбранной технологии не имеет 
значения какой из имитаторов морской или ма-
териковый используется, определяющее значе-
ние имеют форма частиц и характер распределе-
ния их по размерам. Предложенные композиции 
порошковых материалов с выделенным диапа-
зоном фракций ГД 50-100 и ГД 100-140 показа-
ли свое преимущество по сравнению с обычно 
используемыми имитаторами с диапазоном ча-
стиц от 0 до 100 мкм в более технологичном про-
цессе изготовления тестовых образцов и более 

широком диапазоне режимов сплавления, при 
которых получаются образцы заданной формы. 

При этом следует отметить, что предложен-
ные на основе проведенных экспериментов по-
рошковые композиции незначительно отли-
чаются по своим гранулометрическим харак-
теристикам от реального реголита. На рис. 14 
представлено сравнение интегральных грануло-
метрических распределений для всех образцов 
реального реголита, доставленных в экспеди-
ции Apollo-16 [19], и порошковых композиций, 
изученных в настоящей статье. Распределения 
для обеих оптимальных для СЛС композиций, 
ГД 50-100 и ГД 100-140, находятся в пределах 
кривых максимальных и минимальных границ 
распределений реального реголита. 

Это означает, что для применения техноло-
гий СЛС для подхода ISRU может потребовать-
ся предварительная корректировка фракцион-
ности лунного реголита с устранением мелких 
частиц и формированием порошковых компози-
ций с узким диапазоном фракционности. Даль-
нейшие исследования должны быть направлены 
на дополнительное изучение и эксперименталь-
ное моделирование процесса сплавления такого 
материала неземного происхождения для под-
тверждения возможности использования лун-
ного реголита с применением СЛС технологий. 
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и «МЕХАНОБР» за помощь в подготовке по-
рошковых композиций.
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В статье представлены результаты экспериментального исследования прочностных свойств 
опытных образцов, полученных методом лазерного сплавления из порошковых композиций 
имитатора лунного реголита на основе габбро-диабаза. Порошковые композиции с диапазоном 
фракций 50…10  мкм и 100…140  мкм были подготовлены путем просеивания имитатора с 
гранулометрическим распределением частиц как у природного реголита. На опытных образцах 
с характерными размерами 7.5×5×6 мм3 исследованы их свойства: объемная плотность, твердость 
и прочность при сжатии на разных режимах сплавления. Получена зависимость этих свойств 
от объемной плотности подводимой энергии в диапазоне от 12 до 25 Дж/мм3. Измеренная 
твердость по Виккерсу опытных образцов, сплавленных из композиции 50…100 мкм, имела 
диапазон 691…830 HV, образцы из композиции 100…140 мкм имели более широкий диапазон: 
330…830 HV. Максимальные значения прочности на сжатие для образцов из обеих композиций 
достигали 17…20 МПа при медианных значениях 12 и 17 МПа для первой и второй композиции 
соответственно. Указанные значения в достаточной степени соответствуют тем, которые могли 
бы быть получены при переработке лунных ресурсов in-situ. 
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ВВЕДЕНИЕ
Необходимость разработки технологии лун-

ной 3D-печати продиктована тем, что для стро-
ительства исследовательской базы на Луне бу-
дет необходимо создавать лунную инфраструк-
туру — конструкции энергетических установок, 
антенны для космической связи и радиотеле-
скопов, средства размещения научной аппара-
туры, модули для служебного и бытового при-
менения и прочее [1]. Доставка элементов таких 
конструкций с Земли несоизмеримо повысит 
стоимость и существенно усложнит дальнейшее 
развитие миссии по освоению Луны. Вопрос об 
использовании лунных ресурсов in situ обсужда-
ется на разных уровнях, и исследования в этом 
направлении уже имеют свою историю. Появи-
лись предложения по созданию строительных 
материалов по аналогии с земными вариантами 
и на основе имеющихся технологий. В первых 
таких предложениях в качестве строительного 

материала предполагалось использовать так на-
зываемый «лунный бетон», то есть бетонную 
смесь из двух-трех компонентов, например, на 
основе алюминатно-кальциевого цемента [2], в 
пропорциях: реголит — 54.1 %, цемент — 30.9 %, 
вода — 1 %. При этом предполагалось, что все 
компоненты можно добыть на Луне, в том чис-
ле и воду [3]. Был получен один образец — куб 
со стороной 25.4 мм (1 дюйм) с компонентом из 
натурального реголита, доставленного на Землю 
миссией Аполлон-16, и несколько небольших об-
разцов с имитатором. Предел прочности образ-
цов на сжатие составлял около 75 МПа, пори-
стость около 8 %. В аналогичных исследовани-
ях [4, 5] значения предела прочности на сжатие 
получены 38 и 48 МПа соответственно. Более ра-
циональное предложение было сделано в рабо-
те [6], где в качестве связующего материала вме-
сто воды и цемента используется сера (т.н. сер-
ный бетон), серу также предполагалось добывать 
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на месте [7]. При соотношении компонентов: 
сера — 35 %, имитатор JSC-1 — 65 %, получен 
образец — куб со стороной 50.8 мм. Строитель-
ные элементы из такого материала могут иметь 
прочность на сжатие 33.8  МПа как у керами-
ческого кирпича. Такая технология имеет свои 
особенности — во время приготовления бетона 
необходимо поддерживать температуру смеси 
от 120 до 148° C [8], при этом, как отмечено в 
статье [9], после 50 термических циклов с изме-
нением температуры в 50° C, прочность строи-
тельного элемента из серного бетона падает поч-
ти в 6 раз (с 47 до 8 МПа). «Безводный» бетон 
можно получить, если в качестве связующего 
материала использовать полимеры, когда к ре-
голиту добавляется измельченный полимерный 
порошок, смесь нагревается и выдавливается 
в форму. В работе [10] таким образом получен 
куб со стороной 50 мм из «базальта 3-го поколе-
ния «HLS‑1», с пределом прочности на сжатие 
10.3 МПа, что вполне приемлемо для условий 
Луны, но в этом случае необходимые полимеры 
надо доставлять с Земли, причем такие полиме-
ры должны хорошо работать в условиях вакуума 
и экстремальных температур. 

Одним из интересных способов получения 
строительного элемента (СЭ) из лунного рего-
лита является метод, основанный на самопод-
держивающейся термитной реакции, в которой 
химическое соединение чистого алюминия с ок-
сидом металла происходит с выделением теп-
ла, достаточного для спекания лунного реголи-
та. В работе [11] для запуска этой реакции ис-
пользовали металлический проводник, который 
под действием тока нагревался до высокой тем-
пературы. В состав исходного материала входи-
ли: имитатор JSC-1A — 80.56 % и алюминий — 
19.44  %, получены образцы цилиндрической 
формы с размерами по диаметру 2.5 см, по вы-
соте до 7.5 см. Созданный СЭ имел прочность 
на сжатие 18 МПа. Существенный недостаток 
такого метода — получение чистого алюминия 
на Луне или его доставка с Земли.

Представленные выше методы для созда-
ния СЭ требуют добавления в реголит допол-
нительного материала, что сильно усложняет 
их реализацию непосредственно на Луне, по-
этому наряду с развитием этих методов появи-
лись предложения создавать СЭ из чистого ре-
голита без добавок, например, в формовочных 
печах, путем непосредственного нагрева рего-
лита до температуры несколько ниже темпера-
туры плавления. В таких условиях реголит спе-
кается и образуется твердый образец с цельной 

формой, практически без внутренних пор и с 
высоким значением предела прочности на сжа-
тие. Например, в исследованиях [12, 13] из ими-
таторов реголита JSC-1 и JSC-1A были получены 
небольшие цилиндрические образцы диаметром 
12 мм и высотой 7…20 мм, с пределом прочности 
на сжатие 219 и 230 МПа — одним из самых вы-
соких на сегодняшний день для СЭ из лунного 
реголита. Однако высокое энергопотребление — 
2 кВт по сравнению с 0.2 кВт для лазера, и необ-
ходимость изготавливать индивидуальную фор-
му для разных СЭ могут служить препятствием 
для развития этого метода применительно к лун-
ным условиям. 

В качестве решения проблемы добавок, пред-
лагается создавать СЭ из лунного реголита с по-
мощью аддитивных технологий непосредственно 
на поверхности Луны, и затем собирать из них 
необходимые конструкции и сооружения. 

На сегодняшний день эти земные техноло-
гии включают перечень уже достаточно хоро-
шо развитых методов для изготовления деталей 
сложной формы. Для создания СЭ из реголита 
на Луне на данном этапе наиболее реализуемым 
представляется метод Селективного лазерного 
сплавления (СЛС), в котором сплавление ис-
ходного порошкового вещества происходит под 
действием лазерного излучения, и изделие фор-
мируется послойно на платформе построения по 
заданной программе. В промышленности в каче-
стве исходного материала для СЛС используются 
специально приготовленные металлические по-
рошки, имеющие однородный (или специально 
подобранный) химический состав, почти иде-
альную сферическую форму и гранулометриче-
ский состав с узким диапазоном распределения 
частиц. Однако лунный реголит как природный 
материал космического происхождения, сильно 
отличается по своим химическим, физико-меха-
ническим характеристикам от таких порошков. 

Для реализации метода СЛС применительно 
к лунному грунту следует выяснить требования 
к подготовке исходного порошка с оптимальны-
ми свойствами не только по химическому, но и 
по гранулометрическому составу. Этот вопрос 
пока не изучен. Как правило, для эксперимен-
тов используются композиции из коммерчески 
доступного имитатора реголита JSC-1, разрабо-
танного в США, с диапазоном размеров частиц 
0…100 мкм (частицы с размерами больше, чем 
100…200 мкм удаляются путем просеивания). Но 
при таком широком диапазоне, сплавление по-
рошка в слое происходит неравномерно, и, как 
было отмечено в работе авторов [14], наличие 
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мелких фракций также не позволяет нанести ка-
чественные слои — проявляется свойство «нете-
кучести» порошка.

В настоящее время не существует универ-
сальной аддитивной технологии СЛС, которая 
эффективно могла бы сплавлять различные ма-
териалы. Например, при сплавлении керамиче-
ских порошков обычно используют волоконный 
лазер с длиной волны 10.6 мкм, а для сплавления 
металлических порошков — 1.06 мкм. Применя-
ются некоторые общие рекомендации: для того 
чтобы материал мог быть использован в техно-
логическом процессе, он должен быть в виде по-
рошка, желательно сферической формы, кото-
рая гарантирует высокую сыпучесть и плотность 
упаковки  /  слоя, и, как следствие, быстрое и 
воспроизводимое распределение слоев. Для оп-
тимизации сыпучести рекомендуется узкое рас-
пределение зерен / частиц по размерам с низ-
ким процентом мелких частиц: 15…45 мкм или 
20…63 мкм, а параметры процесса сплавления 
подбираются для каждого материала отдельно. 

Также недостаточно изучен вопрос о том, ка-
кими свойствами должны обладать СЭ из лунно-
го вещества для сборки лунных конструкций, на-
сколько эти свойства зависят от свойств исход-
ного порошка из лунного реголита и от выбора 
конкретных режимов сплавления.

Для подтверждения пригодности лунного ре-
голита для практического применения для под-
хода in situ resources utilization (ISRU), необходимо 
определить фактические физико-механические 
параметры СЭ, которые могут быть изготовлены 
на Луне с применением СЛС-технологии. 

В настоящей статье представлены результаты 
лабораторных исследований прочностных харак-
теристик тестовых образцов, созданных из ими-
татора лунного реголита на основе измельченной 
каменной крошки земной породы габбро-диа-
база с различными гранулометрическими пара-
метрами. Были измерены значения объемных и 
истинных плотностей тестовых образцов из по-
рошков с разными гранулометрическими пара-
метрами в зависимости от мощности лазера и ре-
жима сканирования, а также пределы прочности 
на сжатие тестовых образцов в зависимости от 
параметров сплавления. В Представлены предва-
рительные оценки возможности использования 
СЭ из лунного реголита с такими свойствами для 
строительства на Луне. 

В предыдущих работах авторов [14, 15] было 
показано, что имитатор является адекват-
ным аналогом вещества лунного реголита для 

решаемой задачи, и его можно использовать 
для приготовления имитаторов лунного грунта 
как морского, так и материкового типа [15, 16]. 
Также были определены требования к грануло-
метрическим характеристикам порошков из га-
ббро-диабаза для обеспечения удовлетворитель-
ных результатов сплавления при использова-
нии СЛС-установки Concept Laser Mlab Cusing 
(GE Additive company) с волоконным лазером 
Yb:YAG с максимальным значением мощно-
сти P = 100 Вт и скорости сканирования, V, до 
325 мм/с. 

1. ЛАБОРАТОРНЫЕ ИССЛЕДОВАНИЯ 
ОБРАЗЦОВ, СПЛАВЛЕННЫХ ИЗ 

ВЕЩЕСТВА-ИМИТАТОРА ЛУННОГО 
РЕГОЛИТА

Для лабораторных исследований сплавлен-
ных тестовых образцов в качестве исходного 
вещества для имитатора лунного реголита был 
выбран габбро-диабаз (ГД). Ранее было пока-
зано (см. [14]), что измельченная и просеянная 
каменная крошка из ГД в достаточной степе-
ни воспроизводит состав и термо-механические 
свойства природного реголита. Было установле-
но, что условия сплавления для порошка-ими-
татора хорошо выполняются для композиций с 
диапазоном частиц 50…100 мкм (ГД 50-100) и 
100…140 мкм (ГД 100-140) и с распределением 
частиц по размеру, как у природного реголита, 
поэтому исходный порошок для настоящего ис-
следования был приготовлен в соответствии с 
процедурой, предложенной в работе [16]. 

Проведенные ранее лабораторные исследова-
ния показали [16], что достаточно качественные 
образцы для последующих исследований мож-
но изготовить на СЛС-установке Concept Laser 
Mlab Cusing на режимах, параметры которых (P, 
V) изменялись в следующих диапазонах: мощ-
ность лазера P = 60…90 Вт и скорость сканирова-
ния V = 125…200 мм/с при постоянных толщине 
наносимого слоя h = 150  мкм и шаге сканиро-
вания H = 190 мкм. При этом соответствующие 
значения объемной плотности подводимой 
энергии E, которые рассчитывались как отно-
шение P / VhH, принимали значения от 10.5 до 
28 Дж/мм3.

Для выполнения лабораторных исследова-
ний было изготовлено 36 тестовых образцов из 
ГД 50-100 и 72 тестовых образца из ГД 100-140 с 
характерными размерами (длина, ширина, высо-
та): 7.5×5×6 мм3. Ниже приведены результаты их 
лабораторных испытаний.
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2. ЗАВИСИМОСТЬ ПЛОТНОСТИ 
ОПЫТНЫХ ОБРАЗЦОВ ОТ УСЛОВИЙ 

СПЛАВЛЕНИЯ

Для изучения зависимости параметров плот-
ности сплавленных образцов от подводимой 
энергии сплавления были проведены измерения 
для двух видов плотности: для объемной плотно-
сти образца и для истинной плотности вещества, 
из которого состоит образец. Объемная плот-
ность оценивалась на основе прямых измерений 
линейных размеров образцов, погрешность со-
ставляла 3…8 %, в предельных случаях до 14 %. 
Истинная плотность вещества измерялась ме-
тодом гидростатического взвешивания, для ко-
торого погрешность составляет также 3…8 %, в 
предельных случаях до 1 %, и пикнометром с по-
грешностью до 2 %.

Тестовые образцы из порошковой компози-
ции ГД 50-100 были изготовлены на девяти ре-
жимах сплавления с параметрами (P, V) на ос-
нове матрицы 3×3, столбцы которой соответ-
ствовали разной скорости сканирования  V, а 
строки  — разной мощности лазера  Р, каждой 
ячейке матрицы соответствовала расчетная ве-
личина объемной плотности подводимой энер-
гии E; в табл. 1 приведены параметры режимов 
(P, V) в порядке возрастания значений Е. 

Полученные тестовые образцы на подложке 
для одного сеанса сплавления представлены на 
рис. 1. Для каждого режима было выполнено че-
тыре сплавления — таким образом, для каждого 
значения плотности энергии было изготовлено 
четыре образца.

На рис. 2 и 3 приведена зависимость объем-
ной и истинной плотности, а также отношение 
между ними для образцов, изготовленных из 
порошковой композиции ГД 50-100 в диапазо-
не изменения плотности энергии сплавления от 
12 до 22.5 Дж/мм3. Для каждой точки было из-
готовлено по четыре образца, для которых по-
лученные значения хорошо согласуются между 
собой — разброс составляет не более 12 % (в ос-
новном, 0…6 %). Представленные на рисунках 

Таблица 1. Режимы сплавления тестовых образцов из ГД 50-100

Параметры
Режимы

1 2 3 4 5 6 7 8 9
Мощность P, Вт 60 60 70 80 70 60 80 70 80
Скорость V, мм/с 175 150 175 175 150 125 150 125 125
Плотность энергии E, Дж/мм3 12.0 14.0 14.0 16.0 16.4 16.8 18.7 19.6 22.5

Рис. 1. Тестовые образцы из композиции ГД 50-100 
на подложке, сплавленные на режимах 1–9 с задан-
ными параметрами P и V (табл. 1); размеры образ-
цов: 7.5×5×6 мм3.
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Рис. 2. Зависимость истинной и объёмной плотно-
сти образцов от объёмной плотности подводимой 
энергии для композиции из ГД 50-100.



	 КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

КИМ и др.546

погрешности соответствуют точности измере-
ний и стандартному отклонению, полученным 
для разных образцов.

Наблюдается рост плотности образцов с воз-
растанием плотности подводимой энергии. 
Объемная плотность образцов увеличивается 
примерно в 1.5 раза от 1.3 до 1.8 г/см3 при воз-
растании плотности энергии также примерно в 
1.5 раза от 12 до 19 Дж/мм3 (рис. 2). Вероятно, 
эффект возрастания объемной плотности связан 
с уменьшением удельного объема полостей меж-
ду отдельными частицами при более интенсив-
ном сплавлении внешних слоев. 

Также наблюдается слабое увеличение истин-
ной плотности вещества тестовых образцов. При 
возрастании плотности энергии облучения с 12 
до 22 Дж/мм3 величина истинной плотности уве-
личивается с 2.5 до 2.6 г/см3, то есть примерно 
на 5 %. 

Очевидно, что отношение объемной и истин-
ной плотности образцов испытывает рост при 
росте плотности энергии от 12 до 19  Дж/мм3 
главным образом вследствие возрастания объ-
емной плотности (рис. 2 и 3). В интервале зна-
чений плотности энергии выше 19 Дж/мм3 от-
ношение плотностей остается постоянным на 
уровне около 0.7. 

Тестовые образцы из порошковой компози-
ции ГД 100-140 были изготовлены на 18 режи-
мах сплавления. Область рабочих режимов (P, V) 
была расширена (на основе матрицы 4×4 плюс 
два режима) для уточнения характера зависимо-
сти плотности образцов от величины подводи-
мой энергии сплавления, которая была получена 
для композиции ГД 50-100. Параметры режимов 
сплавления (P, V) в порядке возрастания значе-
ний Е приведены в табл. 2; в таблице имеются 
одинаковые значения энергии Е, соответствую-
щие разным режимам сплавления.

Для каждого режима (P, V) также было вы-
полнено четыре сплавления, и для каждого зна-
чения плотности энергии было получено четыре 
образца.

На рис. 4 и 5 приведены зависимости объем-
ной и истинной плотности образцов, изготов-
ленных из указанной композиции. Видно, что 
результаты для зависимости объемной и истин-
ной плотностей от плотности энергии для двух 
порошковых композиций качественно хорошо 
совпадают. Для высоких значений плотности 
энергии >20 Дж/мм3 тестовые образцы из ком-
позиций ГД  50-100 и ГД  100-140 имеют при-
мерно одинаковую объемную плотность око-
ло 1.8…1.9 г/см3 и истинную плотность около 
2.7 г/см3. 

Сходство зависимости плотностей тестовых 
образцов из ГД 50-100 и ГД 100-140 от объемной 
плотности энергии хорошо иллюстрируется гра-
фиками зависимости параметра пористости те-
стовых образцов от плотности энергии (рис. 6). 

1.0

0.0
10 12 14 16 18 20 22 24

3Объемная плотность энергии, Дж/мм

О
тн

ош
ен

и
е 

п
ло

тн
о

ст
ей

0.9

0.8

0.7

0.6

0.5

0.4

0.3

0.2

0.1

Рис. 3. Зависимость отношения объёмной плотности 
к истинной плотности образцов от объёмной плотно-
сти подводимой энергии для композиции ГД 50-100.

Таблица 2. Режимы сплавления тестовых образцов из ГД 100-140

Параметры Режимы
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18

Мощность P, 
Вт

60 60 70 60 70 80 90 80 70 60 90 80 70 90 80 100 90 100

Скорость  V, 
мм/с

200 175 200 150 175 200 200 175 150 125 175 150 125 150 125 150 125 125

Плотность 
энергии,  
Дж/мм3

10.5 12.0 12.3 14.0 14.0 14.0 15.8 16.0 16.4 16.8 18.0 18.7 19.6 21.1 22.5 23.4 25.3 28.1
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Одинаковое значение истинной плотности те-
стовых образцов, около 2.7 г/см3 при подводи-
мой энергии >17 Дж/мм3, для разных порошко-
вых композиций (см. рис. 2 и 4), по всей види-
мости, связано с формированием в тестовом 
образце структуры из сплавленного вещества, 
которая определяется не только мощностью ла-
зерного луча, но также шагом сканирования. 
Известно, что истинная плотность вещества га-
ббро-диабаза составляет 3.07  г/см3. Отноше-
ние истинной плотности тестовых образцов,  
2.7 г/см3, к указанной плотности равно 0.87. Ве-
роятно, именно этот параметр остаточной пори-
стости отличает структуру вещества в тестовых 
сплавленных образцах от исходного вещества 
габбро-диабаза. 

Очевидно, что остаточная пористость веще-
ства образцов при высокой энергии сплавления 
может быть связана с дискретным характером 
лазерного облучения слоя исходного порош-
ка в виде отдельных треков. Расстояние между 
отдельными треками равно шагу сканирования 
лазера. Вещество вдоль треков состоит из сплав-
ленных частиц, для которых при оптимальном 
режиме сплавления свободное пространство 
между частицами может быть близко к нулю, в 
то время как между треками нагревание проис-
ходит только вследствие теплопереноса и сплав-
ление носит частичный характер, поэтому сред-
няя пористость для всего объема сплавленного 
образца остается отличной от нуля.

3. ЗАВИСИМОСТЬ ПРОЧНОСТИ 
ОПЫТНЫХ ОБРАЗЦОВ ОТ УСЛОВИЙ 

СПЛАВЛЕНИЯ
При изучении плотности тестовых образ-

цов было установлено, что образцы, изготов-
ленные на разных режимах сплавления, имеют 
практически совпадающие свойства. Для изу-
чения прочности были изготовлены 18 сплав-
ленных тестовых образцов, по 9 экземпляров из 
каждой фракционной композиции ГД 50-100 и 
ГД 100-140, и проведены стандартные измерения 
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Рис. 4. Зависимость истинной и объёмной плотно-
сти образцов от объёмной плотности подведенной 
энергии для порошковой композиции ГД 100-140.
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Рис. 5. Зависимость отношения объёмной плотности 
к истинной плотности образцов от объёмной плот-
ности подводимой энергии, напечатанных из по-
рошковой композиции ГД 100-140.
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Рис. 6. Зависимость пористости тестовых образцов 
от плотности подводимой энергии для порошковых 
композиций ГД 50-100 и ГД 100-140.
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предела прочности на сжатие. Сплавление об-
разцов производилось на режимах (P,  V), при 
которых плотность подводимой энергии меня-
лась в пределах от 12 до 19 Дж/мм3 (при посто-
янной толщине слоя 150 мкм и шаге сканиро-
вания 190 мкм). Этим параметрам соответству-
ет диапазон изменения пористости образцов от 
60 % — при низкой энергии, до 35 % — при вы-
сокой (см. рис. 6). 

Исследования механической прочности про-
водились на основе стандарта ГОСТ Р  57606-
2017 «Композиты керамические. Метод испы-
тания на сжатие при нормальной температуре» 
на универсальной электромеханической испыта-
тельной машине фирмы «Инстрон» модель 1115 
со сменным динамометром с предельной нагруз-
кой 5 кН. Пример установки образца в измери-
тельном приборе представлен на рис. 7. 

Измерение геометрических размеров дефор-
мации образцов при нагружении проводилось 
цифровым микрометром с ценой шкалы из-
мерения 1  мкм. Расчет продольной деформа-
ции образцов был выполен по времени с уче-
том скорости перемещения подвижного захвата 

испытательной машины и её жесткости с нагру-
жающей оснасткой. Полученная жесткостная 
диаграмма вычиталась из всех диаграмм испы-
тания образцов.

Перед испытаниями тестовые образцы под-
вергались механической обработке для придания 
им формы параллелепипеда. Все образцы имели 
небольшие сколы и неровности боковых поверх-
ностей, влияние которых на качество проводи-
мых экспериментов было оценено как незначи-
тельное. На рис. 8 показана микроструктура по-
верхности одного из образцов. Также для всех 
исследуемых образцов были измерены значения 
поверхностной твердости по методу Виккерса. 
Полученные значения для экземпляров из ком-
позиции ГД 50-100 имеют диапазон 691…830 HV, 
у образцов из композиции ГД 100-140 отмечен 
более широкий диапазон: 330…830 HV.

Оценка прочности проводилась по признаку 
разрушения образца с параллельным измерени-
ем величины деформации. Пример деформаци-
онной кривой, полученной в рамках испытаний 
одного из образцов, представлен на рис. 9.

Результаты измерений значений прочности (в 
мегапаскалях) в зависимости от плотности энер-
гии сплавления для тестовых образцов из по-
рошковых композиций ГД 50-100 и ГД 100-140 
представлены раздельно в табл. 3 и на рис. 10 

Рис. 7. Вид образца, установленного между сжимаю-
щими плитами испытательной установки.

Рис. 8. Микроструктура поверхности тестового об-
разца из порошковой композиции ГД 100-140. Фо-
тография получена с электронного сканирующего 
микроскопа TESCAN VEGA 3 XMU.
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(обозначены треугольниками). В табл. 3 поря-
док расположения результатов измерений соот-
ветствует увеличению объемной плотности энер-
гии сплавления.

Для ГД 50-100 максимальный предел проч-
ности, равный около 17.0 Мпа, и модуль Юнга, 
около 1020 МПа, достигаются при следующих 
параметрах сплавления: P = 60 Вт; V = 125 мм/с; 
толщина слоя h = 150 мкм; шаг сканирования 
H = 190 мкм. При этом величина деформации 
составляет 5.21 %.

Для ГД 100-140 максимальный предел проч-
ности, равный 17…20.0 МПа, и модуль Юнга, 

~900…1500 МПа, достигаются при аналогичных 
параметрах сплавления: P = 70 Вт; V = 125 мм/с; 
толщина слоя h = 150 мкм; шаг сканирования 
H = 190 мкм. При этом величина деформации 
составляет 2.85 %. 

Деформация, %

Н
ор

ма
ль

но
е 

на
пр

яж
ен

ие
, М

П
а

20

15

10

5

0
0 10 20 30 40

Рис. 9. Пример деформационной кривой: нормаль-
ное напряжение на сжатие образца в зависимости от 
деформации.
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Рис. 10. Зависимость предела прочности на сжа-
тие сплавленных образцов от объёмной плотности 
энергии: белый треугольник — ГД 50-100; чёрный 
треугольник — ГД 100-140; серый круг и серый ква-
драт — данные, приведенные в работах [17] и [18] 
соответственно.

Таблица 3. Результаты измерений значений предела прочности на сжатие образцов

№ 
п/п

Мощность P,  
Вт

Скорость V,  
мм/с

Плотность энергии Е, 
Дж/мм3

Предел  
прочности, МПа *

Модуль Юнга, 
МПа *

ГД 50-100
1 60 150 14.0 13 482
2 70 175 14.0 9; 6 410; 471
3 80 175 16.0 8; 13 430; 977
4 70 150 16.4 16; 11 397; 546
5 60 125 16.8 17 1026

ГД 100-140
6 70 200 12.3 2 199
7 80 200 14.0 3 151
8 70 175 14.0 12 617
9 90 200 15.8 18 609

10 80 175 16.0 19 1559
11 70 150 16.4 12 623
12 60 125 16.8 17 1410
13 70 125 19.6 17; 20 1373; 941

* Два значения в одной ячейке таблицы означают, что на этом режиме были сплавлены и исследованы два образца.
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Для сравнения на рис. 10 показаны экспери-
ментальные оценки прочности для опытных об-
разцов, приведенные в работах [17, 18]. Можно 
говорить о том, что полученные результаты из-
мерений предела прочности сплавленных об-
разцов имеют корреляцию с результатами рабо-
ты [17] — с ростом подводимой энергии сплав-
ления предел порочности возрастает. Данные 
исследования [18] не позволяют сделать анало-
гичный вывод в рассмотренном диапазоне вы-
соких значений энергии 20…26 Дж/мм3, предел 
прочности с увеличением энергии имеет тенден-
цию к уменьшению. Можно предположить, что 
причина состоит в характере разрушения образ-
цов в процессе механических испытаний — наи-
более вероятно, что на таких высоких для рего-
лита энергиях (выше оптимальных) происходило 
хрупкое разрушение сплавленных образцов, при 
котором предел прочности образцов может быть 
неустойчив.

Следует отметить, что в работе [17] рассмотре-
на узкая область низких энергий (4…6 Дж/мм3) 
и соответственно получены низкие показатели 
прочности (от 0 до 4 МПа), которые приближа-
ются к параметрам строительного кирпича толь-
ко на верхней границе.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

На основе экспериментальных данных уста-
новлено, что порошковые композиции из габ-
бро-диабаза ГД 50-100 и ГД 100-140 позволяют 
получить тестовые образцы удовлетворительно-
го качества со значением параметра пористости 
на уровне 30 % при величине плотности энергии 
сплавления около 18…19 Дж/мм3. При меньших 
энергиях объем пористости увеличивается. Уста-
новлено, что зависимость пористости от плотно-
сти энергии СЛС оказалась практически одина-
ковой для двух указанных композиций.

Прочность тестовых образцов изучалась для 
значений плотности энергии сплавления от 12 до 
20 Дж/мм3. Установлено, что эти показатели не-
значительно отличаются для порошковых ком-
позиций ГД 50-100 и ГД 100-140. Эксперимен-
тально полученные значения соответствовали 
значениям по прочности с большим разбросом 
от 2 до 20 МПа, при этом медианные значения 
составляли 12 МПа для ГД 50-100 и 17 МПа для 
ГД 100-140. Большие разбросы указанных значе-
ний могут быть связаны как с разной величиной 
плотности энергии сплавления, так и с неодно-
родностью частиц по размерам в исходных по-
рошковых композициях.

Объединение полученных оценок прочно-
сти с данными исследований других авторов 
(рис. 10) позволяет говорить о тенденции уве-
личения прочности тестовых образцов с ростом 
плотности энергии сплавления. На данном эта-
пе можно сделать вывод, что в случае исполь-
зования порошковых композиций ГД 50-100 и 
ГД 100-140 в качестве исходного материала для 
СЛС можно получить вполне удовлетворитель-
ные строительные элементы с объемной плот-
ностью около 1.8 г/см3, истинной плотностью 
вещества 2.6 г/см3 (рис. 2 и 4) и пределом проч-
ности по напряжениям около 10 МПа, что соот-
ветствует известным значениям для твердого ке-
рамического кирпича.

Для иллюстрации полученных результатов 
можно оценить высоту башни на лунной поверх-
ности, которую можно было бы построить из 
блоков с указанными параметрами, изготовлен-
ных из лунного реголита методом СЛС. Высота 
башни L может быть определена из условия, что 
суммарное давление в условиях лунной гравита-
ции на нижнем СЭ башни будет соответствовать 
предельно допустимой нагрузке на сжатие для 
нижнего блока, принятой равной характерной 
величине 10 МПа. Согласно полученной выше 
оценке объемной плотности для СЭ, ρ ≈ 1.8 г/см3,  
полное давление на нижний блок башни соста-
вит p = ρgлL, где gл = 1.63 м/с2 — ускорение сво-
бодного падения на Луне. Приравнивая эту ве-
личину к 10 МПа, получаем величину предель-
ной высоты башни около L = 3408 м.
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Геостационарные спутники связи «Ямал-201» и «Ямал-202» были выведены на орбиту 24.XI.2003. 
Работа спутника «Ямал-202» продолжается уже более 20 лет. Успешной эксплуатации спутников 
этого типа (даже в условиях выхода из строя гироскопических измерителей угловой скорости — 
основных датчиков кинематического контура, а также ограничений в работе звездных датчиков 
и датчиков определения координат центра Земли) способствовала разработка режимов поддер-
жания ориентации космических аппаратов (КА) с коррекцией от специального аппаратно–про-
граммного комплекса, использующего, в том числе, и сигналы земных станций спутниковой 
связи пользователей частотного ресурса КА. В статье рассмотрено решение задачи управления 
ориентацией спутников как в полуавтоматическом режиме, когда расчет и выдача на борт управ-
ляющих сигналов выполнялась с рабочего места оператора центра управления полетами (ЦУП), 
так и в автоматическом режиме, когда на борт передавались рассчитанные значения параметров 
углового движения спутника, по которым на борту рассчитывались необходимые управляющие 
воздействия для управления угловым движением КА.

DOI: 10.31857/S0023420624050125,  EDN: IGUKNS

ВВЕДЕНИЕ
Важное место в обеспечении связи с абонен-

тами в любой точке земного шара играют кос-
мические аппараты (КА) на геостационарных 
орбитах (ГСО) [1, 2]. Ежегодно с начала 2000 г. 
на ГСО запускались 15–30 связных КА [2]. С 
одной стороны это вызвано острой необходи-
мостью обеспечения оперативной связи при ре-
шении различных национальных задач для всех 
стран мира, а с другой стороны — с периодиче-
ским выводом из эксплуатации используемых 
КА [2]. Связные КА, расположенные на ГСО, 
важны, например, для эффективного управле-
ния полетом космических аппаратов различно-
го назначения, в том числе и пилотируемых ор-
битальных станций [3]. Для нашей страны ак-
туальной задачей является также обеспечение 
бесперебойной, надежной связью добывающих 

предприятий, расположенных в малонаселенных 
и малоосвоенных районах Крайнего Севера [4]. 
Телекоммуникационный и информационный 
ресурс в районах Крайнего Севера практически 
полностью обеспечивается ФГУП «Космическая 
связь» (КА «Экспресс») и АО «Газпром космиче-
ские системы» (КА «Ямал»).

Космические аппараты «Ямал-201» и «Ямал-
202» создавались в интересах ПАО  «Газпром» 
для обеспечения связью вахтовых поселков ря-
дом с газонефтяными месторождениями Рос-
сии, а также для ретрансляции телевизионных 
сигналов и организации каналов связи с мест 
для мероприятий с участием первых лиц госу-
дарства — проведения видеоконференций, до-
ступа в интернет [5, 6]. Спутники были выве-
дены 24.XI.2003 ракетой «Протон» на промежу-
точную орбиту, а затем с помощью собственных 
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двигательных установок приведены в рабочие 
позиции 49° в.д. (КА «Ямал-202») и 90° в.д. (КА 
«Ямал-201») на геостационарной орбите.

Выход из строя гироскопических измерите-
лей вектора угловой скорости (основных датчи-
ков кинематического контура), ограничения в 
работе звездных датчиков (ЗД) при воздействии 
потока заряженных частиц во время солнечных 
вспышек, датчиков определения координат цен-
тра Земли в окрестности местной полуночи при-
вели к необходимости разработки резервных ре-
жимов ориентации спутников. 

Для управления ориентацией КА в условиях 
отсутствия измерений штатных датчиков ори-
ентации оперативно были разработаны мето-
ды, основанные на прогнозировании углово-
го движения КА. При этом были использованы 

результаты технических экспериментов «Тен-
зор», «Среда-МКС», выполненных на Междуна-
родной космической станции [7, 8]. Для управле-
ния на длительных временных интервалах поле-
та был разработан режим «Прогноз», в котором 
управление осуществляется по прогнозу изме-
нения кинетического момента КА [9–12]. Дли-
тельность поддержания штатной ориентации в 
этом режиме зависит от точности определения 
различных параметров — начальных значений 
суммарного кинетического момента спутника, 
действующих на него возмущающих моментов, 
погрешности установки маховиков и погреш-
ности измерения их моментов инерции. Наибо-
лее существенное влияние на точность ориен-
тации и, соответственно, длительность управ-
ления КА без негативного влияния на качество 
предоставляемых услуг оказывают первые две 

Рис. 1. Ориентация КА «Ямал-202» в режиме «Прогноз».

(а)

(б)

(в)
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погрешности. Погрешность определения сум-
марного кинетического момента спутника при-
водит к появлению постоянно накапливаю-
щейся и периодической ошибок определения 
углов ориентации. Постоянная накапливающа-
яся ошибка обусловлена вращением спутника 
вокруг вектора суммарного кинетического мо-
мента. Величина периодической составляющей 
ошибки вокруг каждой оси обратно пропорцио-
нальна моменту инерции относительно этой оси 
и зависит от величин кинетических моментов 
маховиков и моментов инерции КА.

Опыт эксплуатации КА «Ямал» показывает, 
что, как правило, после 4 ч управления в режиме 
«Прогноз» погрешность ориентации превышала 
максимально допустимую величину 0.3° (рис. 1). 
Для управления в окрестности местной полуно-
чи, на интервалах кратковременного отсутствия 
измерений звездных датчиков из-за трудности 
опознавания звезд, прохождения теневых участ-
ков орбиты указанной длительности 4 ч полета 
достаточно.

Однако период отсутствия измерений от 
звездных датчиков (ЗД) длился иногда более 
суток. Происходило это неоднократно во вре-
мя высокой солнечной активности, приводив-
шей к повышению плотности потока заряжен-
ных частиц, влияющих на ПЗС-матрицы ЗД. Для 
управления в этом случае был разработан режим 
«Корректируемый прогноз» с периодической 
коррекцией ориентации по информации от всех 
доступных датчиков, включая информацию от 
разработанного аппаратно-программного ком-
плекса (АПК) определения ориентации КА по 
измерениям сигналов бортового ретрансляци-
онного комплекса (БРК), передаваемых от зем-
ных станций спутниковой связи (ЗССС) пользо-
вателей частотного ресурса. В настоящей статье 
описываются основные принципы построения 
такого АПК.

1. СТРУКТУРА АППАРАТНО-
ПРОГРАММНОГО КОМПЛЕКСА

Аппаратно-программный комплекс представ-
ляет собой совокупность технических и про-
граммных средств, позволяющих решать задачи 
определения и управления ориентацией косми-
ческих аппаратов без использования штатных 
датчиков ориентации системы управления дви-
жением и навигации (СУДН).

С помощью АПК решается задача управле-
ния ориентацией спутника по прогнозу изме-
нения суммарного кинетического момента КА 

(режим «Прогноз»). Разработано два варианта 
управления:

1.	 Управление без коррекции ориентации с 
использованием информации от внешних источ-
ников. В этом режиме выполняется задача оцен-
ки начальных значений кинематических параме-
тров и последующее управление ориентацией по 
изменению кинетического момента маховиков.

2.	 Управление с регулярной коррекцией 
ориентации по показаниям штатных датчиков 
СУДН (звездного датчика, датчика определения 
координат центра Земли (БОКЦ), солнечного 
датчика (БОКС)) или системы определения ори-
ентации по сигналам БРК.

В первом варианте измерения от штатных 
датчиков ориентации и маховиков используют-
ся для начальной выставки ориентации и угло-
вой скорости КА. Последующее управление 
ориентацией выполняется бортовой цифровой 
вычислительной машиной (БЦВМ) по прогно-
зу изменения кинетического момента КА. При 
этом БЦВМ управляет изменением угловой ско-
рости маховиков таким образом, чтобы суммар-
ный кинетический момент КА в абсолютной 
системе координат оставался таким, каким он 
был сформирован по результатам начальной вы-
ставки. В процессе решения указанной задачи 
выполняются:

•  определение внешних возмущающих мо-
ментов, действующих на спутник;

•  определение начальной ориентации КА с 
использованием оптических датчиков;

•  определение кинетического момента КА;
•  фильтрация значений кинетического 

момента;
•  моделирование кинетического момента КА 

в реальном времени с учетом внешних возмуща-
ющих моментов;

•  расчет вектора требуемого управляющего 
момента;

•  передача значений требуемого управляю-
щего момента в БЦВМ для последующего фор-
мирования ею команды на маховики с целью 
коррекции ориентации КА.

Во втором варианте управления ориентацией 
КА в режиме «Прогноз» выполняется регулярная 
корректировка ориентации и угловой скорости 
спутника из центра управления полетом (ЦУП) 
по измерениям этих величин штатными датчи-
ками СУДН (при наличии таких измерений) 
или по оценкам углов ориентации и угловых 
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скоростей, рассчитанных после соответствую-
щей обработки принимаемых от бортового ре-
трансляционного комплекса сигналов. При этом 
решаются следующие задачи:

•  прием сигналов БРК КА;
•  сканирование заданного частотного ди-

апазона для определения уровней сигналов 
потребителей;

•  обработка полученных значений и расчет 
углов ориентации КА;

•  передача значений рассчитанных углов ори-
ентации в БЦВМ для последующего формирова-
ния ею команды на маховики с целью коррекции 
ориентации и угловой скорости КА;

•  контроль управления ориентацией КА.
Для реализации описываемого способа управ-

ления ориентацией используются:
•  передающие земные станции спутниковой 

связи, выбираемые на основании критериев, 
описанных далее;

•  бортовой радиотехнический комплекс КА, 
ретранслирующий сигналы ЗССС;

•  приёмная центральная земная станция 
спутниковой связи (ЦЗССС), которая принима-
ет сигналы от БРК;

•  земная станция служебного канала управле-
ния (ЗС СКУ), предназначенная для получения 
необходимой для расчетов телеметрической ин-
формации от спутника и передачи на борт управ-
ляющих сигналов;

•  программно-аппаратный комплекс, пред-
назначенный для обработки принятых ЦЗССС 
сигналов, расчёта кинематических параметров 
КА и управляющих воздействий.

Принимаемая земной станцией служебного 
канала управления телеметрическая информа-
ция от спутника через автоматизированное ра-
бочее место (АРМ) управления поступает в АРМ 
определения кинематических параметров спут-
ника (АРМ КП), где она обрабатывается специ-
альным программным обеспечением. Через цен-
тральную земную станцию спутниковой связи 
принимаются ретранслированные сигналы БРК, 
которые сканируются анализатором сигналов. 
После предварительной обработки эта информа-
ция передается в АРМ КП, где проходит допол-
нительную обработку (выполняется фильтрация 
полученных сигналов, сглаживание и интерпо-
лирование / экстраполирование с заданным ша-
гом на определенные моменты времени), выпол-
няется оценка кинематических параметров спут-
ника и расчет управляющих моментов, которые 

должны быть реализованы маховиками для под-
держания требуемой ориентации.

В качестве ЗССС можно использовать штат-
ные станции потребителей радиочастотного ре-
сурса КА, подающие на спутник сигнал. Для КА 
типа «Ямал» количество таких станций состав-
ляет несколько сотен. Доработка станций, изме-
нение их характеристик при этом не требуется. 
Единственное требуемое условие — отсутствие 
автоматической регулировки мощности сигнала.

На начальном этапе выбираются передающие 
ЗССС потребителей частотного ресурса, распо-
ложенные как можно ближе к краю диаграммы 
направленности антенн БРК КА. Сигналы по-
требителей частотного ресурса передаются на 
КА для последующей их ретрансляции. В ЦУП 
установлена ЦЗССС, принимающая ретрансли-
рованные сигналы передающих ЗССС. Сигналы, 
принятые ЦЗССС, передаются в аппаратно-про-
граммный комплекс, основным элементом ко-
торого является анализатор спектра. Работая по 
сформированному для него заданию, АПК вы-
бирает из всего спектра сигналов, ретранслиру-
емых БРК, только те, которые были выбраны на 
подготовительном этапе и передаёт их характе-
ристики на сервер. На сервере осуществляется 
окончательная обработка сигналов, их архиви-
рование и передача величин мощности каждого 
выбранного сигнала для расчётов кинематиче-
ских параметров на автоматизированное рабочее 
место, в котором производится расчет ориента-
ции КА и управляющих моментов для париро-
вания отклонений от штатной ориентации. Рас-
считанные углы ориентации (или управляющие 
моменты) передаются на АРМ управления КА 
для передачи их на КА через земную станцию 
служебного канала управления.

2.  МЕТОДИКА ОПРЕДЕЛЕНИЯ 
ОРИЕНТАЦИИ КА ПО ИЗМЕРЕНИЯМ 

СИГНАЛОВ БРК

Определение ориентации спутника выполня-
ется по анализу изменения мощности принимае-
мых сигналов. Основные требования к сигналам 
передающих станций следующие: 

•  стабильность сигнала. На больших времен-
ных интервалах сигнал должен меняться несуще-
ственно при штатной ориентации спутника, или 
его изменение предсказуемо и, следовательно, 
может быть описано с помощью каких-либо ма-
тематических функций;
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•  изменение сигнала, вызванное разворо-
том КА, должно описываться линейной функ-
цией (по крайней мере, при разворотах в преде-
лах 0.5°, что достаточно, учитывая требования по 
точности ориентации);

•  сигналы, выбираемые для оценки углов 
ориентации по крену, должны меняться в боль-
шей степени при развороте по крену и в мень-
шей степени по тангажу и рысканию. Аналогич-
но сигналы, выбираемые для оценки угла тан-
гажа, должны меняться в большей степени при 
развороте по тангажу и в меньшей степени по 
крену и рысканию и т.д.

Для поиска сигналов, удовлетворяющих пере-
численным выше требованиям, последовательно 
выполнялись развороты КА по каналам крена, 
тангажа и рыскания. 

На рис. 2 и 3 для примера показано влияние 
изменения уровней выбранных сигналов на от-
клонение от штатной ориентации КА по осям Y 
(крен) и Z (тангаж) соответственно.

Следует отметить, что расчет углов ориента-
ции в процессе управления выполнялся по всем 
трем каналам. Однако управление по каналу ры-
скания отличалось от управления по каналам 
тангажа и крена. Разворот спутника по рыска-
нию существенно в меньшей степени влияет на 
изменение принимаемых земными станциями 
сигналов. Анализ влияния показал, что разво-
рот КА на 1.5° приводил к изменению сигналов 
на величину около 0.4–0.5 Дб. Поэтому расчеты 
при малых значениях углов разворота спутника 
могли приводить к ошибкам в определении угла 
рыскания, вплоть до знака направления разво-
рота. С учётом этого обстоятельства, управление 
выполнялось, прежде всего, по каналам крена 
и тангажа. Только при достижении расчетных 
углов рыскания величин близких к 1° выполня-
лось управление по этому каналу для изменения 
направления разворота.

По результатам разворотов для выбранных 
сигналов определяются функциональные зави-
симости, описывающие их изменение в зависи-
мости от углов ориентации спутника:
	 ∆P a a ai i x i y i z= + +1 2 3λ λ λ , 	 (1)

где i — номер сигнала, i = 1,…,N; N — количество 
используемых ЗССС, причём в процессе полёта 
берётся N = 20…30; a a ai i i1 2 3, ,� � �  — коэффициенты, 
характеризующие изменение i-го сигнала при 
развороте КА вокруг осей рыскания, крена, тан-
гажа, соответственно; λ λ λx y z, ,� �  — углы разворо-

та спутника вокруг осей рыскания, крена, танга-
жа, соответственно. 

В общем случае коэффициенты a a ai i i1 2 3, ,� � �  
имеют разные значения при направлении и яв-
ляются функциями углов разворота. Поэтому 
первый шаг решения — определение наиболее 
вероятного направления разворота по каждому 
из каналов управления. Таким образом, выпол-
няется определение области поиска решения, и 
находятся коэффициенты системы уравне-
ний  (1), которые, вообще говоря, являются 
функциями углов, но при малых углах разворота 
можно считать их константами.

В матричном виде система уравнений, описы-
вающих изменение сигналов при развороте спут-
ника, имеет вид

A PΛ ∆= ,

	 A

a a a

a a a

a a aN N N

=



















11 12 13

21 22 23

1 2 3

  

, 	 (2)

Λ = ( )λ λ λx y z, ,� � ,

∆ ∆ ∆ ∆P p p pN
T= …( )1 2, ,� � ,

где A — матрица коэффициентов системы урав-
нений; L — подлежащий определению вектор 
углов разворота спутника; DP — вектор измене-
ния сигналов БРК, элементы которого получа-
ются из сравнения текущего значения мощности 
сигнала с его эталонным значением, определен-
ным в начале оценки как осреднённое значение 
мощности каждого сигнала при штатной ори-
ентации спутника (значения углов ориентации 
близки к нулю).

Число равенств в системе (1) превышает ко-
личество неизвестных, поэтому они не могут вы-
полняться одновременно в точном смысле. Ис-
комые углы λ λ λx y z, ,� �  определяются так, чтобы 
равенства (1) или (2) выполнялись с минималь-
ной среднеквадратичной погрешностью

A P A P N
TΛ ∆ Λ ∆−( ) −( ) / .

При решении задачи вводятся следующие 
ограничения:

•  ориентация спутника в начале решения за-
дачи оценки углов крена, тангажа и рыскания 
соответствует штатной ориентации;

•  управление ориентацией строится таким 
образом, чтобы обеспечить величины углов ме-
нее 0.4°, что позволит оставаться в линейной 



	 УПРАВЛЕНИЕ ОРИЕНТАЦИЕЙ ГЕОСТАЦИОНАРНЫХ СПУТНИКОВ СВЯЗИ	 557

КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

(а)

(б)

Рис. 2.
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(а)

(б)

Рис. 3.
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части зависимости изменения мощности от углов 
разворота спутника и, тем самым, повысить точ-
ность получаемых оценок при развороте КА.

3.  УЧЁТ ОРБИТАЛЬНОГО ДВИЖЕНИЯ 
КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА

В процессе исследований была выявлена за-
висимость мощности сигналов от положения 
КА на орбите. Степень зависимости для раз-
ных сигналов различна, но некоторые довольно 
чувствительны даже к небольшому движению 
спутника относительно рабочей точки (не более 
0.05°) — рис. 4.

Рисунки  4 и 5 иллюстрируют зависимость 
мощности сигнала от наклонения орбиты. Сред-
няя амплитуда колебаний составляет 0.35 дБ, что 
для этого сигнала соответствует развороту КА 
на 0.3°. 

Для исключения систематической составляю-
щей ошибки определения ориентации спутника, 
вызванной изменением сигнала в результате ор-
битального движения, формируются функции, 
учитывающие это изменение. Приближение к 
сигналам БРК производится для гармонической 
функции:
	 F A t h= +( )+cos ,ω ϕ  	 (3)

где A — амплитуда сигнала; ω — круговая часто-
та; φ — начальная фаза; h — смещение сигнала; 
ω = 2π/p, где p — период, определяемый по бал-
листической информации. Определяемые пара-
метры: A, φ, h.

Функция  (3) эквивалентна следующей 
функции:
	 F a t a t h= ( )+ +1 2cos sin( ) .ω ω 	 (4)

В отличие от равенства (3), определяемые па-
раметры (h, a1, a2) входят в функцию (4) линей-
но, поэтому функциональное приближение вы-
полняется для равенства (4) и затем определяют-
ся параметры A и φ: 

A a a= +1
2

2
2

cos ϕ( ) =
a

A
1  , sin ϕ( ) =

a

A
2 .

Поиск параметров осуществляется по методу 
наименьших квадратов, для чего минимизирует-
ся невязка:

	 δ h a a F Si i, , ,� 1 2
2( ) = ∑ −( ) 	 (5)

где Si — сигнал БРК в момент времени ti, Fi = F(ti).
Раскрытие формулы  (5) приводит к систе-

ме из трех уравнений, линейных относительно 
определяемых параметров:

–72

26.03 15:30
Дата, время

27.03 6:30 27.03 23:00 28.03 16:30 29.03 9:00 30.03 1:00 30.03 18:00 31.03 11:00 01.04 3:30

д
Б

–73

Отклонение спутника от рабочей точки, град

0.05

0

–0.05

26.03 15:30
Дата, время

27.03 7:00 27.03 23:30 28.03 17:00 29.03 10:30 30.03 0:00 30.03 13:00 31.03 6:30 31.03 23:00

Рис. 4.

Рис. 5.
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Суммирование в формуле (6) ведется по i,  от 
i = 1,  до i N= .

В формуле (6) под знак ∑ входят только те Si, 
ti, которые прошли через процедуру отбраковки:

F Si i− < 3σ,
где σ — среднеквадратичное отклонение измере-
ний, σ2 2= ∑ −( )F S Ni i / .

Анализ графиков (рис. 4 и 5) позволяет сде-
лать вывод, что для получения в любой момент 
времени величины изменения сигнала, вызван-
ной орбитальным движением КА, можно это 
изменение рассчитать от времени прохождения 
восходящего узла орбиты, т.е. отсчитывать от 
восходящего узла фазу φ. Поэтому везде подраз-
умевается, что ti – это (ti–t0), где t0 — время про-
хождения восходящего узла орбиты.

Полученное описанным способом реше-
ние представлено на рис. 5 в виде кривой свет-
ло-зеленого цвета. Расчётные величины рав-
ны: A  =  0.3489, φ  =  –0.6178, h  =  –72.8866, 
СКО = 0.1857, период равен 23.98 ч.

Для учёта указанного изменения сигнала не-
обходимо в формуле (1) вместо DP использовать 
величину ∆P A t− +( )cos ω ϕ .

4.  РЕЗУЛЬТАТЫ ОПРЕДЕЛЕНИЯ 
ОРИЕНТАЦИИ

Результаты расчёта ориентации спутника 
предлагаемым способом приведены на рис. 6, 7 
и  8 маркерами тёмно-серого цвета. Маркеры 
зелёного, красного и синего цвета отобража-
ют углы ориентации, измеренные бортовыми 
датчиками. 

Как правило, среднее значение углов отлича-
ется от указанных на величину, не превышаю-
щую 0.1°. Большие отличия могут быть при воз-
никновении помехи на пути сигнала, например, 
из-за сильного дождя. Если на пути сигнала к 
спутнику действуют помехи, с помощью разра-
ботанных фильтров такой сигнал отбраковыва-
ется и в расчётах углов не участвует. Несколь-
ко сложнее задача при возникновении помехи 
на пути сигналов от КА к приёмной станции. 

Óãîë Àõ, ãðàä

Рис. 6.

Óãîë Àõ, ãðàä

Рис. 7.
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В этом случае изменение всех сигналов имеет 
один знак и близкие амплитуды, что позволяет 
построить фильтр и вовремя прекратить управ-
ление ориентацией по углам. 

На этот же момент времени определяются 
значения мощности каждого сигнала, использу-
емого для оценки ориентации. После начальной 
выставки внешняя информация об ориентации 
спутника больше не используется. Расчет ориен-
тации осуществляется в ЦУП на АРМ «Прогноз» 
с последующей выдачей на КА.

Для начала использования метода (в целях 
коррекции) необходимы достоверные измере-
ния углов ориентации, полученные от каких-ли-
бо датчиков ориентации, например, звёздных. 
По этим углам выполняется начальная выставка 
режима.

Описанное решение задачи управления ори-
ентацией спутников было реализовано как в по-
луавтоматическом режиме, когда расчет и выда-
ча на борт управляющих сигналов выполнялась 
с АРМ оператора ЦУП, так и в автоматическом 
режиме, когда на борт передавались рассчи-
танные значения параметров углового движе-
ния спутника, по которым БЦВМ рассчитыва-
ла необходимые управляющие воздействия для 
управления угловым движением КА. В процессе 
эксплуатации КА описанный способ управле-
ния применялся только на пассивных участках 
полета. Во время работы двигателей коррекции 
используются штатные датчики ориентации. Об-
условлено это, прежде всего, относительно боль-
шими интервалами времени между измерениями 
уровня сигналов (10 с) в предложенном методе 
управления.

 ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Использование режима «Прогноз» позволило 
обеспечить длительные сроки эксплуатации кос-
мических аппаратов «Ямал-201» и «Ямал-202». 

Для КА  «Ямал-201» этот режим использовал-
ся с 2011 г. и до завершения его эксплуатации 
в 2014 г., а для КА «Ямал-202» продолжает ис-
пользоваться по настоящее время. До перевода 
КА «Ямал-202» в новую орбитальную позицию 
(163°в.д. в 2019 г.) управление ориентацией спут-
ника большую часть времени выполнялось в ре-
жиме «Прогноз» с коррекцией по сигналам БРК, 
за исключением интервалов коррекции орбиты 
и неблагоприятных погодных условий на линии 
спутник – ЦЗССС. В новой орбитальной пози-
ции имеется гораздо меньшее количество ЗССС 
пользователей для реализации режима. Кро-
ме того, учитывая малое количество ксенона на 
борту спутника, выполняется только коррекция 
орбиты по долготе (как следствие, по состоянию 
на октябрь 2023 г. наклонение орбиты составляет 
3.82°). Поэтому, в случае сбоев в работе звездных 
датчиков, КА переводится в режим «Прогноз» 
либо по команде оператора, либо автоматически 
— бортовым комплексом с использованием для 
начальной выставки и последующей коррекции 
ориентации измерений от других доступных бор-
товых датчиков ориентации.

Благодаря совместным разработкам 
РКК «Энергия» и АО «Газпром космические си-
стемы» КА «Ямал-202» продолжает успешно, в 
полном объеме, выполнять задачи обеспечения 
космической связью потребителей в России и за 
рубежом более двадцати лет, что можно расце-
нивать как высокий результат не только для оте-
чественной, но и мировой космонавтики.

СПИСОК ЛИТЕРАТУРЫ
1.	 Тестоедов Н.А., Кузовников А.В. Перспективы и 

приоритеты развития информационных спутни-
ковых систем // Исследования Наукограда. 2017. 
Т. 1. № 1(19). С. 7–10.

2.	 Чепурнов П.А., Петриченко А.В., Яковлев Р.С. и др. 
Анализ развития систем спутниковой связи ве-
дущих зарубежных стран с космическими аппа-

Óãîë Àz, ãðàä

Рис. 8.



	 КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ      том 62      № 5      2024

БАНИТ и др.562

ратами на геостационарной орбите на период до 
2025 года // Информация и космос. 2020. № 3. 
С. 34–41.

3.	 Пантелеймонов И.Н. Пути повышения эффектив-
ности системы управления полетом космического 
аппарата // Ракетно-космическое приборострое-
ние и информационные системы. 2019. Т. 6. № 2. 
С. 80–89.

4.	 Гурлев И.В., Бородин В.А., Цыганов В.В. Управле-
ние развитием информационно-телекоммуника-
ционной инфраструктуры Сибири, дальнего Вос-
тока и Арктики // ИТНОУ: Информационные 
технологии в науке, образовании и управлении. 
2019. № 2. С. 15–19.

5.	 Севастьянов Н.Н. Спутники связи «Ямал» // Аэ-
рокосмический курьер. 2000. № 1.

6.	 Севастьянов Н.Н. Система спутниковой связи 
«Ямал»: состояние и перспективы развития // Аэ-
рокосмический курьер. 2002. № 3.

7.	 Беляев М.Ю., Банит Ю.Р., Завалишин Д.А. и др. 
Эксперимент «Тензор» по определению динами-
ческих характеристик МКС // Тр. 38-х Чтений 
К.Э. Циолковского. Секция «Проблемы ракет-
ной и космической техники». Казань: КГУ, 2004. 
С. 27–42.

8.	 Банит Ю.Р., Беляев М.Ю., Добринская Т.А. и др. 
Определение тензора инерции Международ-
ной космической станции по телеметрической 

информации // Косм. исслед. 2005. Т. 43. № 2. 
С. 135–146.

9.	 Sevastianov N.N., Branets V.N., BelyaevM.Yu. et al. 
Analysis of possibilities of the Jamal-200 control 
using motion mathematical model // Proc. 14th Saint 
Petersburg International Conference of Integrated 
Navigation Systems. Saint Petersburg, Russia. 2007. 
p. 196–203.

10.	 Патент № 2761363 Российская Федерация. Спо-
соб управления ориентацией космического аппа-
рата, снабженного бортовым ретрансляционным 
комплексом / Ю.Р. Банит; заявка № 2021106683; 
приоритет изобретения 15.03.2021; дата государ-
ственной регистрации 07.12.2021; срок действия 
исключительного права на изобретение истекает 
15.03.2041.

11.	 Севастьянов Н.Н., Бранец В.Н., Банит Ю.Р. и др. 
Определение тензора инерции геостационарных 
спутников «Ямал» по телеметрической информа-
ции: Препринт – 17. М.: Институт прикладной 
математики им. М.В. Келдыша РАН, 2006. 26 с.

12.	 Севастьянов Н.Н., Таюрский Г.И., Банит Ю.Р. и др. 
Управление ориентацией космических аппаратов 
«Ямал-200» по прогнозу изменения кинетическо-
го момента // Тр. 46-х Чтений К.Э. Циолковско-
го. Секция «Проблемы ракетной и космической 
техники». Калуга, Россия. Казань: Центр Опера-
тивной Печати, 2012. С. 79–89.




